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Resumo

Os materiais compdsitos de matriz metélica apresentam um papel extremamente importante
na engenharia moderna devido as propriedades mais aprimoradas em relacdo as ligas
metalicas convencionais. Dentro da industria aeronautica, os compositos com matriz de
titanio (TMCs) destacam-se por apresentarem propriedades muito interessantes como a baixa
massa especifica e ata resisténcia a abrasdo, a0 impacto e a corrosdo. As propriedades dos
TMCs podem ser aprimoradas por meio da adi¢do de particulas aditivas. Porém, apesar de as
TMCs serem um dos sistemas de materiais mais procurados na atualidade, sd0 escassas as
informagdes Uteis sobre suas propriedades e métodos de fabricagdo. Devido a alta reatividade
guimica do titanio, 0s processos convencionais de processamento ndo sdo adequados para a
fabricacdo de TMCs. Portanto, para a realizagdo deste projeto, utilizou-se a metalurgia do po
(M/P). Os p6s metdlico (Ti) e cerédmico (5%, 10%, 15%, 20% e 25%TiC) foram misturados
em um misturador rotativo, prensados uniaxial e isostaticamente a frio, e sinterizados a vacuo
na faixa de temperatura entre 900 °C e 1300 °C. O material foi caracterizado utilizando as
técnicas de microscopia Optica, granulometria, densidade e microdureza Vickers. Os
resultados indicam um aumento significativo da dureza em fungdo do teor de TiC nas
amostras. As particulas de TiC em geral estdo homogeneamente distribuidas, embora alguns

aglomerados estejam presentes.

Palavras-chave: Compdsitos, titanio, carbeto de titanio.
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1. Introducéo

O titanio € o quarto elemento mais abundante na crosta terrestre. Devido a sua €l evada relacéo
resisténcia mecanica/peso, alta resisténcia a corrosdo e 6timo desempenho em temperaturas
extremas, o materia é bastante utilizado para aplicacfes aeroespaciais. [1]

Um meio de potencializar as propriedades do titénio esta no desenvolvimento de compositos
de matriz metdlica [2]. Os compoésitos com matriz de titénio (TMCs) apresentam sua matriz
reforcada com particulas cer@micas ou poliméricas. Os TMCs tém sido muito estudados
devido a suas propriedades isotrOpicas e aplicagdo em setores que demandam alto
desempenho [2]. Podem ser processados pela técnica tradicional “ex-situ”, quando ceramicas
estaveis (TiC, SIC e outras) sdo adicionadas para formar o compdsito, ou pela técnica “in
situ”, onde os compostos aditivos sdo formados durante o processamento devido a reatividade
do titanio. [3] A técnica in-situ € bastante relevante pois apresenta baixo custo operacional,
permite a producéo em larga escala e alta densificacdo do material [4].

Por conta da alta reatividade do titanio, os métodos convencionais de fusdo nédo sdo adequados
para 0 processamento de suas ligas, portanto, um método indicado é a metalurgia do p6
(M/P). TiC, TiBy, TiN, TiO, e TiB sao alguns dos tipos de p6 ceramico estudados que tém
sido introduzidos como reforcos em matrizes de titanio com resultados satisfatorios em
relacdo ao desempenho mecanico, sendo os dois primeiros mais comumente utilizados [5][6].
Isso deve-se ao fato de que ambos sdo totalmente compativeis com o titdnio, mesmo a atas
temperaturas, e apresentam facilidade para o processamento “in situ” [6].

Em especial, a aplicacdo do carboneto de titanio (TiC) como particula aditiva €
tecnologicamente interessante pois, aém da ata compatibilidade com titanio, tem um ato
ponto de fusdo (acima de 2000°C), alto modul o eléstico e pouca reacdo interfacia [7].

Nesta etapa do projeto, foram investigadas a microestrutura, granulometria, densidade e
micodureza Vickers dos compositos de matriz de titénio com reforgo de TiC produzidos via

metalurgia do p6 (M/P) pelo método “ex-situ”.
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2. Materiaise Mé&odos

2.1. Materiais

Foram preparadas amostras de compositos de titdnio com adi¢cBes de carboneto de titanio
(TIC) nas seguintes composi¢es: Ti (puro), Ti-5%TiC, Ti-10%TiC, Ti-15%TiC, Ti-20%TiC
e Ti-25%TiC. Os compositos foram confeccionados pelo método “ex situ”. Para isto,
utilizou-se 0 po cerdmico de carbeto de titanio (TiC) oriundo do fabricante Starck e o p6 de

hidreto de titénio (TiH2) obtido por meio da hidrogenagdo de finos de esponja de titanio.

2.2. Mistura dos pos
Com o auxilio de bolas de alumina e 3 gotas de acool etilico 70%, as composi¢cdes dos
compasitos foram misturadas em um misturador automatico por 60 min com acionamento a

cada 10 min, com auxilio de vibragdo durante a mistura.

2.3. Prensagem

Utilizou-se 1,6 g da mistura para cada amostra em uma balanca de precisdo. Em seguida,
colocou-se a mistura em uma matriz metdlica de diametro 10 mm e fez-se a prensagem
uniaxial a frio de 2 t forca em uma prensa Carver. Posteriormente, as amostras foram
introduzidas em invélucros flexiveis de latex sob vacuo e submetidas a prensagem isostatica a

frio a400 MPa. A prensaisostatica utilizada esta representada na Figura 1.

=

Figural - Prensaisostatica (AMR/IAE).
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2.4- Sinterizacéo

Apbés a prensagem uniaxial e isostatica, as amostras foram sinterizadas na faixa de
temperatura entre 900 e 1300 C° em um forno de ato vécuo (10° Torr), com permanéncia
nestas temperaturas por 1h (Figura 2).

Figura 2 — Forno de alto vécuo para s nteri zacdo dos compdsitos (AMR/IAE).

2.5. Andlises Granulométricas
O tamanho meédio das particulas utilizadas na fabricacdo dos compésitos foi determinada por

granulometria a laser utilizando o equipamento Mastersizer 3000 (Figura 3).

Figura 3 - Granulémetro a laser utilizado na determinacdo do tamanho médio das particulas.

2.6. Densidade
O Método de Arquimedes foi utilizado para a determinacdo da densidade das amostras,

conforme a equacéo 1. A amostra foi colocada em um Becker com agua deionizada em uma

chapa a 200° C durante 2 h. As amostras foram retiradas, realizou-se a pesagem da massa

4
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imersa (mi) em &gua e da massa Umida (my). Em seguida, as amostras foram colocadas em
vidros de rel6gio na estufa a 100 °C. Ap6s 30 min, foi realizada a pesagem da massa seca

(my).

p = ﬁ X da equacdo 1
2.7. Metalografia

As amostras foram embutidas com baquelite e lixadas com lixas 80, 120, 220, 240, 440, 600 e
1000. Posteriormente, foram polidas manualmente com uma solugdo de alumina e é&cido
oxalico, adicionando agua conforme a necessidade. Apods este processo, foi realizado um
ataque com solucdo Kroll composta por 92,6% de agua destilada, 4,6% de &cido nitrico e
2,8% de &cido fluoridrico, que foi eficiente para a revelacdo da microestrutura por e etrénica
devarredura (MEV).

2.8. Dureza Vickers

O ensaio de dureza Vickers foi readlizado no durbmetro representado na Figura 4 com
indentador de diamante com geometria piramidal de face quadrada. Aplicou-se uma carga (F)
de 30 kg para a mensuragcdo da dureza das amostras sinterizadas a 1200 °C e 1300 °C. O
procedimento foi repetido 3 vezes da borda ao centro da amostra. A dureza foi medida
utilizando-se a equagéo 2.

1,8544 . F

HV = =

equacéo 2

Os vaores HV obtidos foram submetidos a uma andlise de desvio padréo dado pela equacéo
3.
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3. Resultados

3.1. Caracterizacdo dos pos

A distribuicéo de tamanho médio de particulas dos pés hidrogenados € apresentada na Tabela
1. Os parametros D1g, Dsp € Dy referem-se ao tamanho das particulas a 10, 50 e 90 pontos
percentuais em uma curva de distribui¢do cumulativa, sendo que o valor maisimportante para
esta andlise se refere ao Dsp , correspondente ao tamanho medio das particulas [8].

Tabela 1: Distribuicdo de tamanho médio de particula dos pos.

P6 D10 Dso Dgo
TiC 2,36 um 6,87 um 102 pm
TiH, 3,99 um 12,7 ym 39,3 um

De acordo com os resultados obtidos, 0 po de carbeto de titanio apresenta aproximadamente a
metade do tamanho médio do pd de hidreto de titanio, o que pode favorecer a formacéo de
aglomerados.

3.2. Densidade

O céculo da densidade dos compésitos foi realizado em todas as amostras sinterizadas e

6
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apresentaram um padrdo de aumento dos valores com o aumento da temperatura de
sinterizagdo para todas as composicdes. Os resultados referentes & composicdo Ti-25TiC
estdo apresentados na Tabela 2 e nafiguras.

Tabela2: Densidade daliga Ti-25TiC.

Amostra Temperatura Densidade aparente (g/cm®)
900 °C 3,7115
1000 °C 4,0752
Ti-25TiC 1100 °C 4,3212
1200 °C 4,5004
1300 °C 4,4175
5,0000
4,5004
45000
3
_d? 4,0000
g
3,5000
3,0000

00 °C 1000 °C 1100 °C 1200 °C 1300 °C

Temperatura
Figura 5: Densidade do compadsito Ti-25TiC em funcéo datemperatura de sinterizagéo.

Nota-se um aumento gradual da densidade com o aumento da temperatura, com uma maior
densificagdo das amostras em atas temperaturas. Este resultado condiz com o esperado uma

VEZ que 0S processos de sinterizacdo sdo ativados com o aumento datemperatura[9].

3.3. Dureza Vickers
Os vaores médios obtidos pelo ensaio de dureza Vickers nas amostras de todas as
composi ¢oes sinterizadas a 1200°C e 1300°C sdo apresentados na Figura 6.
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@ 1200°C @ 1300°C
650,00

578,90

54912 543,64

550,00 = 521750
500,84 510,85 510,85

491,12

450,00 425,82
399,33 399,33

Dureza Vickers (HY)

350,00
TiH Ti-5TiC T-10TiC T-15TiC Ti-20TiC Ti-25TiC

Liga
Figura 6: Dureza Vickers (HV) das amostras sinterizadas a 1200 °C e 1300 °C .

A andlise de dureza indica valores crescentes com o teor de TiC adicionado. Além disso,
observa-se um aumento da dureza em funcéo do aumento da temperatura de sinterizag&o. Isto
se deve a densificagdo do material motivada pelo aumento dos mecanismos de transporte de
massa que ocorre com o0 aumento da temperatura de sinterizacdo [9-10]. Os valores a 1300°C
s80 maiores devido a menor porosidade que tendem a reduzir a dureza da érea analisada [11].
Os reduzidos valores de desvio padrdo na analise de dureza da amostra Ti-25TiC demonstra

sua homogeneidade microestrutural (Tabela 3).

Tabela 3: Dureza das amostras de Ti-25TiC sinterizadas a 1200°C e 1300°C.

Temperatura Microdureza (HV)
1200 °C 521,50+9,22
1300 °C 618,13+0,00

3.4. Microestrutura

A andlise microestrutural de todas as composi¢des demonstrou bésicamente um aumento da
densificagcdo e eliminacdo de porosidade em funcdo do aumento da temperatura de

sinterizacdo (Figura 7). Observa-se que as particulas de TiC estdo, em gera, distribuidas
8
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homogeneamente ao longo das amostras, mas aguns aglomerados (de até 50 um) sdo
identificados. A quantidade desses aglomerados aumenta com o teor de TiC no compdsito e
parte destes aglomerados tendem a ser removidos durante a metal ografia, criando macroporos,
as regides mais escuras. A presenca desses algomerados e macroporosidade podem afetar
negativamente as propriedades mecanicas do compdsito [12].

§ Ti-5TiIC

100pr

'Ti-20TiC

Figura7 — Microestruturas de amostras de Ti puro, Ti-5TiC, Ti ATi C, Ti-15TiC , Ti-20TiC,
Ti-25TiC sinterizadas a 1300°C (MEV).
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4. Proximas Etapas

As proximas etapas do estudo envolverdo a elaboracdo de compdsitos de matriz de titanio
com adicbes de SIC e Al,O3, e experimentos para a avaliacdo da eficiéncia de mistura
magnética para 0 aumento da densificacéo.

5. Conclusbes

1- Em gera, as amostras apresentaram um aumento coerente da densidade em fungdo do
aumento da temperatura de sinterizacdo, motivados pelo aumento dos mecanismos de
transporte de massa com o aumento da temperatura de sinterizacao;

2-A andlise microestrutural indica que a temperatura de 1300°C € aideal para a sinterizacéo
dos compdsitos e que ha reducdo da porosidade com o aumento da temperatura de
sinterizacdo. As particulas de TiC em gera estdo bem distribuidas nas amostras, mas s&o
observados aglomerados que aumentam de quantidade com o aumento do teor de TiC.

3- A presenca de aglomerados prejudica a homogeneidade de propriedades e indica que a
etapa de mistura ndo foi eficiente. Além disso, os aglomerados tendem a ser removidos
durante a preparacdo metalografica, criando macroporos. Um processo de mistura magnética
devera ser avaliado nos proximos experimentos;

4- Os vaores de Dureza Vickers tendem a crescer com o0 aumento da temperatura de
sinterizacdo e eliminacdo da porosidade. Além disso, observa-se também um aumento
crescente da dureza com aumento do teor de TiC nas ligas, comprovando o refor¢o mecanico

causado pela adicdo de carboneto de titanio.

6. Divulgacdo dos Resultados

Para se avaiar as propriedades dos compésitos de titanio (TMCs) sinterizados em distintas
temperaturas, € necessario mais tempo, testes e andises de outras combinagdes de pos
ceramicos com titanio. Contudo, posteriormente, pretende-se divulgar os resultados obtidos

em eventos cientificos.

10
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Resumo

Desde a descoberta dos Liquefying fuels voltados a propulsdo hibrida de motores foguete, a
parafina tem sido conhecida como uma alternativa segura e promissora e o setor aeroespacial
tem investido nessa classe para complementar os demais sistemas de propulsdo. A procura por
materiais energéticos de alto desempenho que impulsionem grandiosos foguetes e tenham
baixo impacto para 0 meio ambiente levaram pesquisadores até o grupo de hidrocarbonetos, a
parafina, que comparada ao poliuretano comumente utilizado tem maior taxa de regressao por
formar um filme liquido e instavel na superficie de queima e apesar dos beneficios e facilidades
que a parafina acarreta para a propulsdo hibrida o material possui baixas propriedades
mecanicas. Diante disso, este projeto tem como objetivo desenvolver uma metodologia para o
preparo de particulas de parafina com aditivos que devem agir como alternativa aos graos
macicos de parafina. A particulas sdo preparadas de modo que contenham negro de fumo em

seu interior, resultando no aumento de seu desempenho balistico e de queima.

1. Introducéo

Propulséo em um sentido amplo é o poder de mudar o0 movimento de um corpo. Os mecanismos
de propulsdo fornecem uma forga que move corpos que estdo inicialmente em repouso, altera
a velocidade ou supera as forcas de retardo quando um corpo é impulsionado por um meio [1].
Existem os mais variados tipos de propulsdo, contando com classes do tipo solar, nuclear e a
mais utilizada, a propulsdo quimica que é subdividida entre propulsdo solida, liquida e hibrida.
O desenvolvimento de foguetes de propulsdo hibrida é discutido desde os primeiros
experimentos registrados no ano de 1930 até os dias atuais [2]. Essa classe desde entdo tem
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sido desenvolvida para o setor aeroespacial afim de complementar as demais, trazendo
caracteristicas de modulacdo do empuxo, multiplas re-ignicbes no processo de queima do
combustivel, além de seguranca, estabilidade e simplicidade no que se diz respeito a montagem
da sua estrutura.

Esse tipo propulsdo quimica, conta com dois tanques em seu interior, um que condiciona o
oxidante no estado liquido ou gasoso, que € injetado no seguinte, contendo o combustivel sélido
e posteriormente a reacdo quimica ocorrendo na camara de combustdo [3]. Apesar dos
beneficios da utilizacdo da classe hibrida, esse meio conta com desafios a serem superados,
como por exemplo a baixa taxa de regressdo do foguete devido a natureza difusiva do processo
de combustao[4], razdo pela qual sua aplicabilidade é mais indicada onde ha pouca resisténcia
da atmosfera e pouca aceleragdo da gravidade.

Recentemente, Karabeyoglu e colaboradores desenvolveram uma classe de combustiveis
liquefeitos ou do inglés Liquefying Fuels [5], classe essa que traz a parafina como principal
integrante, apresentando taxas de regressao superiores quando comparados aos combustiveis
comumente utilizados como por exemplo o Hydroxyl-terminated Polybutadiene (HTPB).
Apesar de sua iminente ascensdo no setor aeroespacial, a parafina apresenta inadequadas
propriedades mecanicas que dificultam seu emprego como grdo combustivel puro,
apresentando elevada fragilidade e baixo ponto de fusao.

Uma nova abordagem desenvolvida por Cardoso e colaboradores sugere o uso de um sistema
bimodal de particulas esféricas de parafina, com o objetivo de aumentar o carregamento e
distribuicdo da parafina no polimero de HTPB, construindo um grdo com caracteristicas
favoraveis de queima da parafina e resisténcia mecanica do aglutinante [6]. Além da melhora
significativa acarretada pelo sistema de empacotamento, surgiu a necessidade de aumentar a
resisténcia das particulas contra a irradiacdo térmica, fator esse que leva o grdo a combustao
excessiva durante o processo de queima.

Diante desse desafio, buscamos meios de introduzir nas particulas aditivos que suprissem a
necessidade de protecdo e resisténcia, chegando ao negro de fumo do inglés Carbon Black, que
nada mais é do que carbono puro sob a forma de particulas coloidais [7], possuindo
propriedades cataliticas, além de ser um modificador de viscosidade e apresentar capacidades
protetivas contra irradiacdo térmica [8][9] e com isso ndo comprometer as propriedades de

processamento e carregamento do grdo combustivel.
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Ainda que de forma preliminar esse projeto tem como objetivo pesquisar, estudar e otimizaro

desenvolvimento das particulas de parafina com aditivos.

2. Materiais e Métodos

2.1 Materiais

Os materiais utilizados para o desenvolvimento deste projeto foram: agua destilada como fase
aquosa, micro lentilhas de parafina 170/190 (lote: 02632033, Petrobras) como fase organica,
negro de fumo (ST300, Columbian) como aditivo e uma mistura de tensoativos SPAN®80

(Sigma Aldrich) e TWEEN®80 (Synth) nas proporcdes 1:1 respectivamente.

2.2 Preparo das particulas de parafina

2.2.1 Sintese no banho termostético

O preparo das particulas de parafina com aditivos se deu pela técnica de cristalizagdo por
emulsdo, conforme descrito por Cardoso e colaboradores [10]. As particulas de parafina foram
preparadas pela técnica de cristalizacdo por emulsdo, utilizando um béquer de 2000 mL,
acoplado a um banho termostatico (OPTHERM modelo ultra) para manter a temperatura de
trabalho de 80 + 1 °C. Primeiramente, foram adicionados dgua destilada e micro lentilhas de
parafina cerca de 125 g para 500 mL de agua. Apds a fusdo completa da cera de parafina, com
auxilio de um agitador mecénico digital (MARCONI, modelo MA259) e uma pa modelo
ancora a suspensdo foi mantida a 500 rpm por aproximadamente 10 min, em seguida fora
adicionado o aditivo negro de fumo ou do inglés Carbon Black (ST300, Columbian) s6 entdo
foi feita a mistura dos tensoativos SPAN ©80 e TWEEN ©80 (na proporgéo de 1:1). Apds 15
min de agitacdo, a suspensao foi vertida rapidamente em outro béquer contendo 2000 mL de
agua a temperatura ambiente ~25°C e a temperatura de 10 °C para promover o choque térmico

das goticulas de parafina e uma possivel comparacao quanto a solidificacéo.
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Figura 1. Representacdo da sintese de particulas de parafina aditivadas com negro de fumo
pelo método de cristalizagdo por emulsédo.

A Figura 1 foi desenvolvida com intuito de mostrar todo o processo de sintese das particulas
de parafina aditivadas, a fim de esclarecer a diferenca da cristalizacdo das goticulas em
temperatura ambiente (~25 °C) e a temperatura de 10 °C. Podemos observar que em ambas as
temperaturas ha a aditivacdo das particulas, porém ndao ha presenca de morfologia
majoritariamente esférica quando cristalizada em temperatura ambiente, fator imprescindivel

No NOsso projeto.

2.3 Metodos de caracterizacéo das particulas de parafina

As particulas de parafina obtidas nessa etapa do projeto foram caracterizadas via microscopia
Gtica, atraves do microscopio 6tico da ZEISS, modelo Discovery V12 com lentes de aumento
de até 240X em uma escala de 500 um e aumento de 100X.
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3. Resultados

A técnica de cristalizacdo por emulsdo se mostrou promissora desde o inicio das pesquisas para
0 projeto, sendo atualmente um tema bastante abordado na literatura, descrita como um metodo
que tem por base o preparo de emulsdes de parafina liquida em &gua e posterior solidificacdo
por resfriamento [11].Como resultado dessa etapa houveram progressos no controle de
parametros mecanicos e fisico-quimicos como exemplo a temperatura da agua em que ocorre

a cristalizacéo.

Figura 2. Particulas de parafina aditivadas com negro de fumo preparadas pelo método de
cristalizacdo por emulsdo, com rotacdo de 500 rpm e posterior solidificacdo em agua
refrigerada a 10 °C. Aumento de 100X.

Na busca pela eficiéncia de nossas receitas foram realizadas diversas sinteses com o objetivo
de aprimorar técnicas e parametros que influenciam no desenvolvimento das particulas. Um
dos parametros abordados foi com relacdo a modificacdo da temperatura de cristalizacdo das

particulas, anteriormente utilizava-se dgua a temperatura de 25°C para promover o choque
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térmico do sistema, e agora foi testada a temperatura de 10°C, conforme pode-se observar nas
Figura 2 e Figura 3. E possivel observar que as particulas apresentaram melhora na morfologia,
apresentando maior esfericidade. Isto porque a baixa temperatura de choque térmico aumenta
a troca de calor, diminuindo o tempo de cristalizacdo da superficie e a possibilidade de

coalescéncia entre as gotas de parafina [11].

Figura 3. Particula de parafina aditivada com negro de fumo preparadas pelo método de
cristalizacdo por emulséo, com rotacdo de 500 rpm e posterior solidificacdo em agua a
temperatura ambiente (~25°C). Aumento de 100X.

Estudos anteriores ja apontaram a importancia do formato majoritariamente esférico das
particulas de parafina na composi¢do do grdo combustivel para motores-foguete, pois esta
morfologia facilita atingir as propriedades de processamento e carregamento de motores, além
de contribuir com propriedades balisticas e térmicas.
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4. Proximas Etapas

As préximas etapas estardo voltadas para o ajuste do negro de fumo destas amostras, bem como
a otimizacdo de parametros fisicos e mecanicos que interferem no processamento das
particulas. E valido ressaltar que as condigBes impostas pela pandemia no instituto dificultaram
um maior aproveitamento do projeto, nos levando a reformular o cronograma e gerenciamento

das proximas atividades.

5. Conclusotes

O método de cristalizacdo por emulsdo escolhido para o desenvolvimento deste trabalho, se
mostrou uma técnica confiavel para a producéo de particulas de parafina aditivadas com negro
de fumo. Estudos mais aprofundados serdo realizados a fim de modular os pardmetros
necessarios para melhorar a formulacdo e aumentar a introducdo do aditivo nas particulas,

visando expandir propriedades balisticas e de queima.

6. Divulgacgéo dos Resultados

Os resultados obtidos ainda que de forma preliminar aparentam ser promissores e serao peca e
serdo de grande importancia para as proximas etapas do projeto de propulsao hibrida do 1AE,
além de contribuir para a comunidade cientifica e académica. Logo, estes resultados serdo
integrados a um estudo mais amplo e submetido a divulgacdo em congressos e/ou revistas
indexadas. Além de serem adicionados ao relatério de auxilio FAPESP que fomenta esta
pesquisa (processo n° 2019/03729-8).
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Resumo

Ao longo das ultimas décadas, o conhecimento detalhado das caracteristicas do escoamento ao
redor de veiculos de superficie (carros, caminhdes, trens, motos, bicicletas, etc...) € considerado
primordial para o projeto adequado desses veiculos, permitindo a melhoria da eficiéncia
energética e das caracteristicas dindmicas dos mesmos. Para tanto, resultados de simulacGes
numéricas sdo de grande importancia. O presente projeto abrange uma comparacdo entre 0s
resultados experimentais, que foram obtidos no tlnel de vento do Instituto de Aerodinamica e
Espaco (IAE) e resultados disponiveis na literatura, com resultados numéricos. As
comparagOes foram realizadas utilizando a topologia e os resultados de arrasto.

1. Introducéo

Mesmo sendo um problema elementar da mecénica dos fluidos, o escoamento ao redor
de corpos rombudos, que séo corpos onde o escoamento é dominado por grandes regides de
escoamento separado, apresenta desafios devido & sua grande aplicacdo na engenharia.
Diversas estruturas se apresentam na forma de corpos rombudos imersos em escoamentos
fluidos, por exemplo pilares de pontes (engenharia civil), cabos de transmissdo (engenharia
elétrica), elementos externos de automoveis (engenharia automobilistica), linhas de ancoragem
(engenharia naval), plataformas e tubulagdes (engenharia offshore), dentre muitas outras

comumente encontradas no cotidiano.

Buscando o entendimento da interagdo da dinamica entre o fluido e a estrutura,
inimeros trabalhos séo propostos, incluindo este trabalho, que objetiva o estudo de um modelo

automobilistico. Tal modelo, o corpo de Ahmed, é de extrema importancia para a inddstria

1
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automobilistica, pois serve de padréo de calibracao de tuneis de vento e de modelo (benchmark)
para validacdo de modelos de turbuléncia utilizados em CFD (Computational Fluid Dynamics).
Nos problemas de fluidodinamica, as pesquisas experimentais sdo fundamentais para a
compreenséo dos fendmenos existentes no escoamento ao redor de corpos rombudos e esbeltos
(perfis de asa e outras estruturas aeronauticas) e sdo fontes de paradigmas de validacdo para as

abordagens teorica e numerica de estudo desses problemas.

Entretanto, as industrias cada vez mais se valem dos métodos computacionais com o
objetivo de diminuir a necessidade de experimentos. Devido aos altos custos e tempo das
técnicas experimentais, a tendéncia das diversas indUstrias é investir massivamente em
solugdes computacionais, testando indmeras solucdes e configuracdes, e apenas utilizar
experimentos para a decisdao final de um projeto ou testes da solucdo escolhida ou para a
validacdo de modelos numéricos. Em certos casos, as simulagdes computacionais podem ser
impraticaveis ou extremamente demoradas, sendo 0s experimentos mais adequados para a

obtencdo de resultados.

2. Materiais e Métodos

Uma geometria automobilistica simplificada foi proposta por Ahmed et al. (1984), essa
geometria é chamada Corpo de Ahmed. Trés vistas desse corpo estdo presentes na (Fig. 1). O
corpo de Ahmed foi projetado para apresentar a maioria dos futuros de fluxo presentes ao redor

de um veiculo automotivo real.
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Figura 1 - representagdo das 3 vistas do corpo de Ahmed.
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Ahmed et al. (1984) analisou os efeitos do angulo de inclinacdo traseiro (@) no
coeficiente de arrasto, explorando as estruturas vorticais do escoamento na esteira do modelo.
De acordo com Ahmed et al. (1984) e Choe et al. (2014), as estruturas do escoamento na parte
traseira do modelo consistem basicamente em uma bolha de separagéo na superficie inclinada,
um par de vortice longitudinal contra rotativo gerado nas bordas laterais da superficie inclinada
e bolhas de recirculagéo atrds do modelo. A Fig. 2 apresenta um esboco das estruturas presentes
no escoamento. A formacéo e intensidade dessas estruturas que controlam a variac¢ao do arrasto
séo diretamente relacionadas ao angulo de inclinagéo (). Para o angulo de inclinagéo traseiro
entre 0° e 12.5° o0 escoamento permanece colado na superficie inclinada e separa na borda
traseira da superficie inclinada. Neste intervalo, o arrasto diminui a medida que aumenta a
inclinagdo ¢ da superficie traseira. O arrasto minimo foi obtido em ¢ igual a 12,5°. Para 12,5°
<@ < 30°, 0 escoamento separa no inicio da superficie inclinada (aresta frontal) e recola antes
do final da superficie inclinada, esse comportamento forma uma bolha de separacdo na
superficie inclinada (Fig. 2). O tamanho da bolha de separacdo aumenta a medida que o angulo
¢ aumenta, ate o limite de ¢ igual a 30°. A intensidade do par de vortices longitudinais contra
rotativos aumenta sua intensidade a medida que ¢ aumenta. De acordo com Choe et al. (2014),
esses vortices sdo a principal fonte de arrasto no segundo intervalo de variacao de o, essa parte
de arrasto ¢ chamada de arrasto induzido, que aumenta até que um valor critico de ¢ seja igual
a 30°. Para este valor do angulo de inclinacéo, o valor do arrasto pode assumir 2 valores que
sdo chamados de regimes de alto e baixo arrasto. O par de vortices longitudinais contra
rotativos atinge seu valor maximo (arrasto maximo induzido) e a bolha de separacdo nas
superficies inclinada atinge seu tamanho méaximo. Por outro lado, no regime de baixo arrasto,
0s vortices e a bolha de separacdo desaparecem e um escoamento completamente separado se
desenvolve, esta topologia de escoamento gera um valor de arrasto bastante semelhante ao

encontrado para ¢ igual a 0°.
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Figura 2: Estruturas de fluxo tridimensionais na esteira do corpo de Ahmed. Figura extraida de
Choe et al. (2014).

A Figura 3 mostra a visualizagdes do fluxo de dleo (oil flow) que é a impressdo, digital
da superficie inclinada traseira do corpo de Ahmed (Ahmed Body), das estruturas vorticais
presentes no escoamento. A Fig. 3.a apresenta a visualizacdo do tlnel de vento para angulo de
inclinacéo ¢ igual a 25° e a Fig. 3.b para angulo de inclinagéo ¢ igual a 35°. Estas visualizagdes
do escoamento podem ser interpretadas com as descri¢des feitas para as estruturas vorticais
presentes no escoamento com base nas faixas de inclinagcdo ¢. Na Fig. 3.a é possivel observar
a bolha de separacdo e os vortices contra rotativos. JA na Fig. 3.b pode-se observar um
escoamento totalmente separado acima da superficie inclinada traseira. Essas imagens podem
ser comparadas com as linhas de tensdo de cisalhamento, calculadas a partir de resultados

numéricos, na superficie do modelo.

b)

Figura 3 - Visualizagdo do escoamento superficie inclinada traseira do corpo Ahmed por meio
de visualizacdo de escoamento de 6leo. a) O angulo de inclinacéo € igual a 25 °. b) O angulo

de inclinacéo é igual a 35 °. Esses numeros foram extraidos de Lienhart et al. (2002)

Silva (2020) levantou o coeficiente de arrasto para corpo de Ahmed, com inclinacao da

superficie traseira igual 35°, para diferentes nUmeros de Reynolds, variando no intervalo de

4
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2x10° a 9 x10°. Estes testes foram realizados no tinel de vento aerodindmico nimero 2 (TA-
2), localizado no IAE/ACE-L. Durante os ensaios foram geradas visualiza¢cdes do escoamento
com técnicas de visualizagdo com tufos de I& e escoamento de 6leo (oil flow), estas
visualizagdes foram apresentadas e analisadas por Marioto (2020). Os resultados de coeficiente
de arrasto levantados por Silva (2020) serdo utilizados para futuras comparacdes.

No presente trabalho iremos realizar as simulagdes numéricas do escoamento sobre o
corpo de Ahmed com inclinacdo da superficie traseira igual a 35°. Neste estudo numérico
consideramos o intervalo de nimero Reynolds (Re) utilizado por Silva (2020), Re entre 2x10°
e 9 x108. As simulagBes numéricas foram realizadas com o pacote comercial de CFD

(Computational Fluid Dynamics) CFD++.
2.1 - Dominio Computacional

O dominio computacional tem 3,0 m de largura, 3,0 m de altura e 10,0 m de comprimento.
O corpo de Ahmed esta localizado a uma distancia de 1,0 m da entrada do dominio
computacional. A superficie do corpo de Ahmed é tratada como uma parede sem
escorregamento (com viscosidade), em um primeiro momento a superficie que representa onde
o modelo se apoia é tratada como uma parede com escorregamento (sem viscosidade) e depois
esta superficie é tratada como parede viscosa, ou seja, parede sem escorregamento. Vale
ressaltar que ndo iremos levar em conta na construcdo da malha a presenca de camada limite
na superficie de apoio do modelo. Sendo assim, a malha utilizada em todas as simulacdes ¢ a
mesma. Todos os outros limites do dominio computacional sdo tratados como Fairfield (o
campo de velocidade é imposto).

A Figura 4.a mostra a malha de superficie gerada com o ICEMCFD. A malha de superficie
possui 40.016 células, das quais 35.776 células com formato triangular e 4240 células com
formato quadrado. Na Fig. 4.b, apresentamos um corte da malha volumétrica. A malha é
refinada em regides proximas a superficie do corpo de Ahmed para ter uma discretizacao
espacial apropriada para resolver a camada limite. H4 um refinamento de malha local na regido
traseira do modelo para melhorar a resolucéo espacial na regido da esteira do escoamento. Uma
camada de prismas de base triangular é usada para representar melhor a camada limite que se
desenvolve ao redor do corpo. A malha volumétrica possui um total de 1.350.010 células,

divididas em 92 piramides, 531.012 prisma de base triangular e 1.062.915 tetraedros.



Instituto de Aerondautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de Iniciacdo Cientifica

Figura 4 - Imagens da malha do corpo Ahmed. a) Malha de superficie b) Refinamento da malha

volumétrica.

2.2 - CFD ++ Descricao

O codigo numérico usado para simular o escoamento ao redor do corpo de Ahmed foi o
CFD ++, que usa uma discretizacdo TVD (Total Variation Diminishing) de segunda ordem. Os
fluxos convectivos sdo discretizados pelo método de superficie de contado de Harten, Lax Van
Leer. A simulacdo foi baseada nas equagdes de Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) em
conjunto com o modelo de turbuléncia Sparlart-Allmaras (SA) proposto por Sparlart e
Allmaras (1994).

3. Resultados

A Figura 5 apresenta a visualizacdo dos resultados numéricos do escoamento ao redor do
corpo de Ahmed para um namero de Reynolds (Re) igual a 1,0e6. Essas imagens sao compostas
da distribuicdo de Cp (coeficiente de pressdo) na superficie do modelo, sobreposta por linhas
de tensdo de cisalhamento. Essas linhas geraram padrbes formadas pelas estruturas do
escoamento, estas sdo semelhantes aos mostrados pelas visualizacGes de escoamento de dleo.
Os resultados das simulacdes analisadas até o presente momento indicam que a metodologia
adotada nao foi capaz reproduzir a topologia do escoamento (separa¢édo) na superficie inclinada
traseira do modelo. A simula¢do mostra uma topologia formada por bolhas de separagdo e um
par de vortice longitudinal contra rotativo na superficie inclinada traseira. Esta figura apresenta
os resultados considerando diferentes condi¢fes de contorno impostas na superficie que apoia
o modelo (corpo de Ahmed). Entretanto, ndo € possivel notar diferencas entre os resultados que
séo apresentados na Fig. 5.a e na Fig. 5.b. Onde os resultados apresentados na primeira figura
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foram obtidos considerando a superficie de apoio com escorregamento (velocidade diferente
de zero na parede) e os resultados apresentados na segunda figura foram obtidos considerando
a superficies de apoio do modelo sem escorregamento (velocidade igual a zero na parede). As
figuras Fig. 6, Fig. 7 e Fig. 8 apresentam a distribuigéo de coeficiente de pressdo (Cp) e linhas
de tensdo cisalhante para diferentes nimeros de Reynolds. Os resultados numéricos indicam
que a topologia do escoamento sofre pouca influéncia da variacdo do nimero de Reynolds.
Para todos os numeros de Reynolds simulados a topologia do escoamento se mostrou
semelhante & descrita para nimero de Reynolds (Re) igual a 1,0x10°, tanto para as simulagGes
que consideraram a condicdo de contorno de escorregamento na superficie de apoio do modelo,
quanto para as que consideram a condi¢do de contorno sem escorregamento na superficie de
apoio do modelo.

Os resultados obtidos numericamente para o coeficiente de arrasto em fungdo do
nimero de Reynolds sdo apresentados na Fig. 9. Nesta figura temos a comparacdo dos
resultados experimentais obtido por Silva (2020) com os resultados numéricos. Desta
comparacdo é possivel constatar que os resultados de CFD superestimam os coeficientes de
arrasto observados do tunel de vento. Quando consideramos a condi¢do de contorno de nao
escorregamento na superficie de apoio do modelo o arrasto aumento para todos 0s nimeros de
Reynolds analisados. Vale ressaltar que ndo temos um refinamento de malha adequado nesta

superficie, uma vez que a malha é a mesmo para todas as simula¢Ges numeéricas realizadas.
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a) Condicdo de ndo escorregamento na superficie inferior do dominio
computacional.

Frame 001 | 05 Jul 2021 | SURFTECresuits at NT=5000, Tal

Frame001 | 05 Jul 2021 | SURFTEG resuits at NT=5000, TAL=0.00000

b) Condigdo de escorregamento na superficie inferior do dominio computacional.
Figura 5 —Distribuicdo do coeficiente de pressdo sobreposta pela linha de tensdo de

cisalhamento. Resultados obtidos com o modelo de turbuléncia SA em Re = 1,0x10°.
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2071 | SURFTEC resuts

a) Condicdo de ndo escorregamento na superficie inferior do dominio
computacional.

Frame 001 | 05 Ju 2021 | SURFTEC resuits st NT=35000, T

Frame 001 | 05 Jui 2021 | SURFTECresuts 3t NT=:

b) Condicdo de escorregamento na superficie inferior do dominio computacional.
Figura 6 - Distribuicdo do coeficiente de pressdo sobreposta pela linha de tenséo de

cisalhamento. Resultados obtidos com o modelo de turbuléncia SA em Re = 3.813x10°.
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2071 | SURFTEC resuts

a) Condicdo de ndo escorregamento na superficie inferior do dominio
computacional.

Frame 001 | 05 Ju 2021 | SURFTEC resuits st NT=35000, T

Frame 001 | 05 Jui 2021 | SURFTECresuts 3t NT=:
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b) Condicdo de escorregamento na superficie inferior do dominio computacional.

Figura 7 - Distribuicdo do coeficiente de pressdo sobreposta pela linha de tensdo de

cisalhamento. Resultados obtidos com o modelo de turbuléncia SA em Re = 5.501x10°.
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001 |05 Jul 2021 | SURFTEC rssults at NT= 630
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a) Condicdo de ndo escorregamento na superficie inferior do dominio

computacional.

Frame 001 | 05 Ju 2021 | SURFTEC resuits st NT=30¢

i
3

b) Condicdo de escorregamento na superficie inferior do dominio computacional.

Figura 8 - Distribuicdo do coeficiente de pressdo sobreposta pela linha de tensdo de

cisalhamento. Resultados obtidos com o modelo de turbuléncia SA em Re = 8.753x10°.
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—&— Resultados Numéricos - Modelo de turbuléncia SA

=== Resultados de tanel de vento - IAE (Bonfim e Trevisan, 2019)

Resultados Numéricos - Modelo de turbuléncia SA - Fronteira inferior do dominio viscosa
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Figura 9: Coeficiente de arrasto (CD) para o corpo de Ahmed com angulo de inclina¢do igual a
35° em funcdo do numero de Reynolds (Re). Os resultados experimentais apresentados foram

extraidos de Silva (2020).

4. Préximas Etapas

Iremos considerar, para as simulagcdes numéricas, a superficie de apoio do modelo com
sendo viscosa, ou seja, sem escorregamento e modificar a malha para considerar esta condigédo
de contorno. Nas simulacdes geradas até o presente momento, esta superficie foi considerado
com e sem escorregamento, porém sem considerar uma malha adequada para contemplar a
condicédo de contorno de ndo escorregamento na superficie de apoio do modelo. Com esta nova
condicdo de contorno e malha iremos refazer as simulagdes numéricas para diferentes niUmeros
de Reynolds. Faremos também uma comparacdo dos resultados de visualizacdo obtidos por

Marioto (2020) com os resultados numéricos ja obtidos e com os que serdo gerados.
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5. Conclusdes

Podemos concluir que a topologia do escoamento previstas pelas simula¢fes numéricas
na parte traseira do escoamento ndo esta de acordo com os resultados encontrados na literatura.
As metodologias numéricas utilizadas superestimam o valor de arrasto gerado pelo corpo de

Ahmed quando submetido a escoamento com niimero de Reynolds entre 2x108 e 9 x10°.
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Resumo

A énfase deste trabalho € aimplementacéo do Guiamento Proporcional aplicado a Misseis em
um contexto tridimensional (3D). Nesta fase de desenvolvimento da proposta foram
estudados os principais conceitos associados a linguagem MATLAB™ e a geometria do

Guiamento Proporcional bidimensional (2D).

1. Introducéo

A lei de guiamento governa atrgjetéria do artefato até o avo. Existe um grande nimero
de estratégias de guiamento possiveis gue dependem do tipo de missil e do alvo. Objetiva-se,
com esta proposta de trabalho, descrever as formas de guiamento proporcional mais
utilizadas na avaliacéo do desempenho de misseis e o respectivo modelamento matemético de
algumas delas, os quais serdo implementados nas plataformas MATLAB™ e EXCEL®.
Nesta fase do desenvolvimento foi adotada como referéncia um problema de engajamento
Missil-Alvo que viabiliza o entendimento da geometria do modelo matemético associado e a

respectivaimplementacdo numeérica.

1.1 Objetivo

Apresentar conceitos na area de Guiamento Proporcional.
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2. Materiaise M éodos

Este desenvolvimento foi direcionado para descrever as formas da navegacdo
proporcional conhecidas como “Verdadeira' (true, ou TPN) e “Comum" (pure, PPN).
Procedeu-se no sentido de se estudar: (i) a diferenca fundamental entre estas técnicas; (ii) as
equacbes que definem as leis de guiamento e (iii) as principais dificuldades em se
implementar, na prética, a navegagdo proporciona TPN.

A lei da TPN é definida por um comando de aceleracdo perpendicular a linha de visada
(LOS) instantanea. (perpendicular alinha que liga 0 missil ao avo). O modulo desse comando
de aceleracdo (n.) deve ser proporciona a velocidade de aproximagdo (V) e a velocidade
angular da linha de visada A, Figura 1. O modelo matemético representativo é dado pela

Equacdo (1):

nC:N.Vc.i (1)

Sendo N uma constante de proporcionalidade.

Alvo

e

LOS
N

Missil

=

Figura 1 — Navegacdo TPN
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De acordo com a lei definida acima, o missil tende a manter constante o angulo da linha
de visada, o que significa que o missil tende a manter uma rota de colisdo com o avo.

No que diz respeito a Navegacdo Proporcional Comum ou Pura (PPN), esta € definida
por um comando de aceleracdo perpendicular a velocidade aerodindmica do missil, mas com

modulo semelhante ao da TPN. A figura abaixo ilustra a dire¢cdo do comando da PPN:

Alvo

e

Vi LOS

Missil

=

Figura 2 — Navegacdo PPN

Observe que embora as equacdes que definem o modulo da aceleracdo comandada sejam

as mesmas, pode-se arguir que a Unica diferenca entre eles € na direcdo do comando de

aceleracdo, que € perpendicular & linha de visada na TPN e é perpendicular a velocidade
aerodindmica na PPN.

Na prética, a mudanca de atitude do missil (e, consequentemente, a mudanca de diregdo)
€ dada por deflexbes nas superficies aerodinamicas (empenas, canards ...), de forma que a
aceleracdo obtida € perpendicular a vel ocidade aerodindmica, como € previsto na PPN.

Assim, ndo é possivel na prética obter aceleractes perpendiculares & linha de visada, o
gue impede aimplementacdo maisfiel da TPN. A tentativa que se faz na préatica é aplicar um
comando perpendicular a velocidade aerodinamica, de forma que a componente na direcéo
perpendicular a LOS tenha o valor previsto na TPN. Para isso, s80 necessarias boas
estimativas do angulo de ataque e da atitude do missil, para uma estimativa correta da

decomposicdo na direcdo perpendicular a LOS.
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4. Resultados

Neste topico é descrito o desenvolvimento de um modelo matemético de perseguicéo 2D
com objetivo de implementacdo computacional. Este modelo € baseado na referéncia
ZARCAN (1990). A Figura 3 exibe um instante genérico da traetoria do missil antes do
encontro com o alvo. Nesta figura, é utilizada a seguinte nomenclaturas VAM € a Velocidade
aerodindmica do missil; a é o Angulo de ataque do missil; y é Angulo da velocidade
aerodinamica com o eixo x; A é Angulo da linha de visada com o eixo x; n. € a Aceleracéo
comandada (perpendicular & VAM); VA é a Velocidade do avo; B o Angulo da velocidade

do avo com o eixo X.

A
Va

Eixo do
missil

Nc

= X

Figura 3 — Geometria do Problema 2D

Para esta situagdo, tém-se 0s seguintes estados:
Xm : posi¢éo no eixo x do missil;

Ym : posicdo no eixo y do missil;

Vxm : velocidade na direcéo x do missil;

Vym : velocidade na dire¢do y do missil;

Xa': posi¢ao no eixo x do alvo;

Ya: posi¢éo no eixoy do avo;

B : angulo da velocidade do alvo com o eixo x.



Instituto de Aeronautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de Iniciagéo Cientifica

Para o0 modelo acima, o avo é admitido com velocidade de modulo constante. Com os

estados acima, obtém-se 0 seguinte sistema:

( X = Vim (2)
Yin = Vym
Viem = axm = —ncsen(y)
) Vj;m = aym = ncos (y)

Xa = Vxa = Vicos (B)
Y, = Vya = Vasen(B)
LB = na/Va = 0(admitimos n, = 0)

Sendo y = arctg (%’ﬂ'-) Pelalei da PPN, tem-se: n. = N.V.. A (N constante, tipicamente entre

Xim

3e5). Caculando V. e\, tem-se:

VC = _LOS = _%(ﬂxa i Xm)2 + (Ya - Ym)z) =
_71' (X0 = Xm)? + (Y = Y)Y 72. (2. (Vi = Vi) (Xa = X) + 2. (Ya
— Y (Vya — Vym)) =

V.= — ((an - me)(xa = Xm) + (Ya— Ym)(vya - Vym))/

= Los» Onde LOS representa o

comprimento da L OS.

Y. —Y,
)\=arctg( 2 m)=>

X, — X,
); _ 1 ((Vya - Vym)(xa - Xm) - (Ya - Ym)(an - me)) N
1+ (Ya — Ym )2 . (Xa - Xm)2
Xa - Xm

Logo:
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X =

(Vyc"l - Vym) (Xa - Xm) - (Ya - Ym)(an - me) (3)
( (LOS)?

De posse de V. e A, pode-se calcular n., e obter todos os estados propostos na equagio de
estados.

4. Préximas Etapas

Implementacéo numérica das equacdes de perseguicéo, Equactes (2) e ( 3).

5. Conclusdes

Nesta fase da pesguisa foram estudadas algumas leis de guiamento, ZARCAN (1990).
Pode-se constatar que as leis de guiamento comandado apresentam erros intrinsecos,
independentes de erros de sensores e da dindmica dos misseis, mesmo contra alvos ndo
manobraves.

A lei de guiamento proporcional ndo possui tais erros intrinsecos e poderia ser

implementada com o guiamento comandado, Equacdo ( 3 ). No entanto, 0 guiamento
proporcional exige o conhecimento da velocidade angular da linha de visada (\), a qual ndo
pode ser obtida por medic¢éo direta nesse tipo de sistema.

E possivel estimar A através dos dados medidos, porém tal estimativa é contaminada
por ruido e o ruido aumenta no fina da trgetéria, dificultando a aplicacdo pratica do
guiamento proporciona em sistemas de guiamento comandados.
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Resumo

As ligas de titanio da classe 3 apresentam elevada relacéo resisténcia mecanica/peso,
excelente resisténcia a corrosdo e baixo modulo de elasticidade, propriedades que conferem
elevado desempenho e confiabilidade em aplicacfes aeroespaciais e biomédicas. Este projeto
visa avaliar o efeito da adicéo de elementos estabilizadores da fase beta (molibdénio, nidbio,
zircbnio e cromo) na microestrutura das ligas de titénio obtidas por metalurgia do p6, a partir
da utilizac&o de pos elementares hidrogenados e metalicos com foco na obtencdo de amostras
com elevada densificagdo. O processo de obtencdo de ligas de titénio por metalurgia do pé a
partir dos pds elementares mostra-se uma alternativa viavel por permitir a obtencdo de pecas
com geometrias complexas e proximas as dimensdes finais, a baixos custos. Os pos-
elementares foram misturados em moinho rotativo, prensados uniaxial e isostaticamente a
frio e sinterizados na faixa de temperatura entre 900 a 1400 °C. Para a caracterizagdo do
material, foram utilizadas técnicas de microscopia Optica, densidade e microdureza.

1. Introducéo

A adicdo de elementos estabilizadores de fase altera os campos de estabilidade das
fases e as temperaturas de transformacdes. Na temperatura ambiente, o titanio tem estrutura
cristalina do tipo hexagonal compacta (hc), representada como fase a. Em temperaturas acima
de 882,5°C, a estrutura transforma-se em cubica de corpo centrado (ccc), conhecida como
fase . Ao adicionar elementos de liga estabilizador da fase 3, atemperatura de transformacéo
€ reduzida obtendo-se principalmente uma maior conformabilidade. As adi¢des de Mo, Nb,
V, por exemplo, estabilizam a fase 3, diminuem essa temperatura e permitem a decomposi ¢céo

dessa fase por umareagdo isomorfa[1].
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A classe de ligas de titénio conhecida como liga beta, € possivelmente a mais versatil
da familia do titénio. Uma vez que essas ligas oferecem maior relacdo resisténcia
mecanica/peso e uma maior dureza em comparacéo a outras ligas de titanio, apresentando
assim caracteristicas favoraveis para a uma grande variedade de aplicaces aeroespaciais [2].

Algumas ligas beta de titanio foram e sdo usadas na industria aeroespacial, como o
caso do SR-71 “BlackBird”, no qual 95% do peso estrutural era composto de titanio, onde foi
usado para as peliculas da asa e do corpo, armacles, longarinas, anteparas, rebites e
principalmente nos trens de pouso e bico. A principal razéo do uso de ligas beta na aeronave
esta relacionada a sua elevada resisténcia ao aguecimento aerodinamico. Outra aplicacdo de
ligas beta € em molas de aplicacdo aeroespacial. Com uma densidade de cerca de 60% e um
maodulo de cerca de 50% em relac8o ao ago, 0 Seu USO proporciona uma economia de peso de
até 70% e economia de volume de 50%, além de eliminar problemas de corrosdo [3].

O uso de ligas beta em geral pode proporcionar uma economia de peso de até 63,5 kg
por aeronave. Elas também s&0 usadas na estrutura do piso de uma aeronave, principa mente
em razdo da sua resisténcia a corrosdo e conformabilidade [3].

O objetivo principal deste trabalho consiste em estudar o efeito da adicdo dos
elementos estabilizadores da fase [ na microestrutura das ligas de titanio obtidas por

metalurgia do po visando atender aplicacOes aeroespaciais.

2. Materiais e Méodos
2.1 Ensaio granulometrico por difracéo a laser

Aproximadamente 5g de pos de Titanio (Ti) e Molibdénio (Mo) foram separadamente
colocados em um Becker de 500 ml contendo 400 ml de agua destilada. O equipamento
Mastersizer 3000 mensurou ao final de cada ensaio, trés medidas correspondentes ao

tamanho das particul as dos corpos de provas.

2.2Mistura
Foram elaboradas cinco composicdes de ligas de titanio com adi¢des de Molibdénio

(Tabela 1). Os pés foram misturados em moinho rotativo por 1 hora.
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Tabela 1. Misturas preparadas no moinho rotativo.

Liga Quantidade de cada material
Ti-5Mo 19g de Tie 1g de Mo
Ti-10Mo 19g de Tie 2g de Mo
Ti-15Mo 19g de Ti e 3g de Mo
Ti-20Mo 19g de Ti e 4g de Mo
Ti-25Mo 19g de Ti e 5g de Mo

2.3 Prensagem uniaxial eisostatica afrio
A prensagem uniaxial a frio das misturas foi realizada utilizando-se matrizes
metalicas de 10 mm de didmetro, com o objetivo de compactar inicialmente as amostras para

atingir a forma geométrica desgjada e consisténcia necessaria a sua manipulacéo. Utilizou-se

0s parametros da Tabela 2.
Tabela 2: Parémetros utilizados na compactacéo uniaxial.
Mistura Quantidade Pressio de Quantidades
compactacao prensadas
Ti-5Mo 159 2t 7
Ti-10Mo 1,59 2t 7
Ti-15Mo 159 2t 7
Ti-20Mo 159 2t 7
Ti-25Mo 159 2t 7

A prensagem isostética foi utilizada visando obter a méxima compactacéo a frio e
uma homogeneidade de densificagdo nas amostras. Em uma prensa isostética as amostras
foram inseridas dentro de um invélucro flexivel e colocadas em um vaso de pressdo contendo
0leo, submetidos a 400 M Pa.

2.4 Sinterizagao

Depois de prensadas, as amostras das ligas foram sinterizadas na faixa de temperatura
entre 900 a 1400 C° em vécuo de 10 Torr, com taxa de aguecimento de 20 °C/min. Utilizou-
se um forno de alto vacuo composto por elementos resistivos e de protecdo térmica metalicos,

evitando contaminagdes por oxigénio e carbono.

2.5 Ensaio de deter minagao da densidade
A densidade das amostras das ligas sinterizadas (Ti-5Mo, Ti-10Mo, Ti-15Mo, Ti-
20Mo, Ti-25Mo) foi calculada com o auxilio de uma balanca hidrostatica, usada para pesar as

3
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massas imersas (mi), secas (ms) e Umidas (mu) (equacdo 1). Utilizou-se também um
termOmetro para medir a temperatura da agua para se determinar a densidade da agua naguela
temperatura (pl).
p = ﬁ X da (Equagdo 1)

2.6 Preparacdo metalogr éfica

Ao todo, 30 amostras foram sinterizadas e caracterizadas nesse trabalho. Todas foram
submetidas ao embutimento metalogréfico a quente, utilizando baquelite. A andlise
metal ogréficainiciou-se com o lixamento utilizando a lixa de granulometria 80, seguida pelas
lixas 120, 240, 400, 600 e 1200, todo o processo foi feito sob refrigeragdo a agua. A seguir, as
amostras embutidas foram polidas em pano de feltro especifico para titanio utilizando

peguenas quantidades de solugdo abrasiva a base alumina.

2.7 Microscopia e Microdureza

As amostras foram sujeitas a ataque quimico com o reagente Kroll (5ml de HNO3,
3ml de HF e 100ml de agua destilada), por alguns segundos. As andlises microestruturais
foram realizadas utilizando microscopia éptica e eletronica de varredura (MEV).

Foram realizados ensaios de dureza Vickers por penetracdo, a partir da média de 3
indentagdes (do centro até a sua borda), com carga de 30 kg nas amostras sinterizadas a
1300°C e 1400°C.

3. Resultados
3.1 Tamanho médio de particulas

As andlises feitas no granuldmetro a laser mensuram para cada po, trés medidas
(Tabela 3), correspondentes ap tamanho das particulas em 10%, 50% e 90% do volume
cumulativo da amostra analisada.

Tabela 3: Resultado do ensaio de granulometria por difracéo alaser das amostras.

Material d10(um) d50(m) do0(pm)
Ti 3,67 12,0 33,0
Mo 6,16 15,5 40,0
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O valor mais importante dessa andlise se refere ao dsp que corresponde ao tamanho
meédio das particulas [4]. Dessa forma, observa-se que os tamanhos médios das particulas sdo
proximos para os pos de Ti e Mo em torno de 15um. Particulas grossas de elementos
estabilizadores da fase beta demoram mais a se dissolver, 0 que demanda mais tempo e

temperaturas de sinterizagdo mais alta[5].

3.2 Densidade
O ensaio de determinacdo da densidade nas amostras apos sinterizacdo revelou 0s
resultados dispostos na Tabela 4
Tabela 4. Resultado do ensaio de densidade.
Liga Temperatura (°C) Densidade (g/cm3)
Ti-5Mo 900 3,59
Ti-5Mo 1000 3,96
Ti-5Mo 1100 4,33
Ti-5Mo 1200 451
Ti-5Mo 1300 4,59
Ti-5Mo 1400 4,48
Ti-10Mo 900 3,48
Ti-10Mo 1000 3,87
Ti-10Mo 1100 4,21
Ti-10Mo 1200 4,49
Ti-10Mo 1300 4,46
Ti-10Mo 1400 451
Ti-15Mo 900 3,61
Ti-15Mo 1000 4,15
Ti-15Mo 1100 4,38
Ti-15Mo 1200 4,65
Ti-15Mo 1300 4,65
Ti-15Mo 1400 4,58
Ti-20Mo 900 3,56
Ti-20Mo 1000 3,89
Ti-20Mo 1100 4,30
Ti-20Mo 1200 4,72
Ti-20Mo 1300 481
Ti-20Mo 1400 4,56
Ti-25Mo 900 4,28
Ti-25Mo 1000 3,77
Ti-25Mo 1100 391
Ti-25Mo 1200 3,51
Ti-25Mo 1300 4,80
Ti-25Mo 1400 4,94
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Embora as ligas beta oferecam as melhores relacéo resisténcia mecanica/peso de qualquer
liga de titanio, sua densidade normalmente € maior. Densidades em torno de 4,70 a 4,98
g/cme sdo tipicas, com limites de resisténcia nafaixade 1517 MPaa 1586 MPa[1].

Em geral, as amostras apresentaram um aumento coerente da densidade em fungdo do
aumento da temperatura de sinterizacdo como demonstrado gréfico da amostra Ti-5Mo
(Figura 1), motivados pelo aumento dos mecanismos de transporte de massa com 0 aumento

da temperatura de sinterizagéo [6].
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Figura 1- Gréfico da amostra Ti-5Mo.

3.3 Anélise microestrutural

3.3.1900°C

Na temperatura de sinterizacdo de 900°C, por ser ainda uma temperatura baixa o e emento
estabilizador de fase Mo esta comegando a se dissolver. Conforme a dissolucdo acontece,
ocorre 0 surgimento e estabilizacdo da fase beta. Na Figura 2 (B) as partes mais claras so o
molibdénio em uma matriz de titdnio, no contorno do elemento estabilizador se nota uma
regido mais escura gque representa o inicio da dissolucdo de molibdénio. Comportamento

semelhante foi observado em [7].
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Figura2 - (A) Ti-15Mo (B) Ti-25Mo com aumento de 500x.

3.3.21000°C

Com o aumento da temperatura de sinterizagdo, 0 Mo que representa a parte mais
clarada Figura 3 foi dissolvendo-se. A liga que contém menor teor de elemento estabilizador
(A) nota-se que ha o inicio e o crescimento de uma microestrutura bifasica a + 8 com o
aumento da temperatura de sinterizacdo. A fase beta comegou a aparecer ao redor do nucleo
de Mo. Foi observado nessa amostra o aparecimento da microestrutura denominada
Widmansttéten, que consiste em grupos de placas dafase a que crescem em diversas direcoes
apartir de planos especiais da fase 3, que € originada a partir do resfriamento ao redor do Mo
gue esta se dissolvendo [5]. A figura (B) apresenta uma maior concentracéo de Mo o que

ocasiona em um maior tempo para dissolucéo nessa faixa de temperatura. Comportamento

semelhante foi observado em ligas beta sinterizadas a véacuo [ 8]

AN #u L%

Figura3 - (A) Ti-5Mo (B) Ti-25Mo com aumento de 500x.
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3.3.31100°C

Com uma temperatura de sinterizagdo mais ata, observa-se claramente o
estabelecimento de regides bifasicas (0+f) do tipo Widmansttéten nas amostras com baixa
concentracdo de molibdénio (Figura 4). Nas amostras com maiores concentractes de Mo,
observa-se uma tendéncia maior ao estabel ecimento de regides beta, embora algumas regites
bifésicas estejam presentes. Estas microestruturas sdo resultado da formag&o da fase beta que
esta se originando da dissoluc&o do elemento estabilizador de fase beta Mo.

Figura4 - (A) Ti-5Mo (B) Ti-20Mo com aumento de 500x.
3.3.41200°C
A 1200°C, prossegue o crescimento da estrutura de Widmansttsten, dessa vez com
maior presenca de fase beta em ligas com menor teor de Mo. Nafigura5 (A) observa-se que
0 Mo ainda ndo foi totalmente dissolvido, observa-se também uma estrutura do tipo
Widmansttéten. Naliga Ti-25Mo, observou-se a presenca de vérias regides que ainda contem

nucleos de Mo e umaforte tendéncia a estabilizagéo da fase beta (regides em ci nza)

Figura5 - (A) Ti-10Mo (B)Ti-25Mo com aumento de 100x e 200x respectivamente.
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3.3.51400°C

A andlise das amostras sinterizadas a 1400°C (Figura 6) indicou que houve a dissolucéo de
todas as particulas de Mo para as composi¢des com 5%, 10%, 15 e 20% de Mo. A
microestruturadaliga Ti-5Mo apresentou uma microestrutura bifésica do tipo Widmansttéten
com grande quantidade de fase B. A liga Ti-10Mo apresentou uma microestrutura
basicamente de fase B, com pequena presenca de fase o préxima aos contornos de gréo. As
amostras das ligas Ti-15Mo e Ti-20 Mo apresentaram uma microestrutura monoféasica beta. A
estabilizacdo de uma microestrutura beta nessas amostras ocorre pelo maior teor de Mo de

suas composi ¢oes.

- 250.0pm =

250.0pm sidal

Figura 6 — Microestruturas das ligas Ti-5Mo, Ti-10Mo, Ti-20Mo e Ti-25Mo sinterizadas a
1400°C (MEV-BSE).
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A liga Ti-25 Mo também apresenta uma microestrutura beta. Entretanto, ainda é
possivel se observar algumas regides ricas em molibdénio em etapa final de dissolucéo
(regibes mais claras). A dificuldade de dissolucdo de elementos estabilizadores de beta com
elevado ponto de fusdo é comum no processamento por metalurgiado po [9-12].

3.4 Dureza
Os valores de dureza das amostras sinterizadas a 1400°C séo apresentados na Tabela 5.
Tabela5- Vaores do ensaio de dureza

Liga Temperatura (°C) Dureza (HV)
Ti-5Mo 1400 455
Ti-10Mo 1400 399
Ti-15Mo 1400 418
Ti-20Mo 1400 342
Ti-25Mo 1400 337

Observa-se que os valores de dureza caem com o aumento do teor de molibdénio nas
ligas. Isto ocorre porque com a estabilizacdo da fase beta ha uma reducéo dos valores, uma

vez que afase beta (ccc) € mais macia que afase alfadamatriz detiténio (hc) [13].

4. Préximas Etapas
As préximas etapas incluem a finalizagcdo da caracterizacdo das amostras pela técnica
do MEV (Microscopia Eletronica de Varredura), ensaios mecéanicos e outros ensaios de

caracterizagdo, visando a especificacdo de novas ligas para o setor aeroespacial.

5. Conclusdes

1- As ligas Ti-5Mo e Ti-10Mo apresentaram uma microestrutura bifésica o+  na faixa de
temperatura acima de 900°C, conforme o elemento estabilizador Mo foi se dissolvendo;

2- As ligas Ti-15Mo, Ti-20Mo e Ti-25Mo apresentaram muito pouco da microestrutura
bifasica. Conforme o Mo se dissolveu houve a formacédo de uma fase predominante beta;

3- As amostras apresentaram densidade em torno de 4,70 a 4,98 g/cm3, o que esta dentro dos

padrdes da literatura quando se fala de ligas beta com elevada densificagdo. A variagdo na

10
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densidade esta diretamente ligada aos processos de contracéo e eliminacdo de porosidade que
ocorre em temperaturas de sinterizacdo mais altas;

4- Os resultados do ensaio de dureza mostram que as ligas vao endurecendo com o aumento
datemperatura e diminuindo com amaior concentragéo de Mo.

5- Os resultados obtidos so importantes para a elaboracdo de novas ligas beta e deverdo ser
comparados com a adicdo de outros elementos beta estabilizadores a ser realizada em etapas

posteriores.
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Resumo

Este trabalho foi proposto para testar as configuragdes de dispositivos de sopro para controle
de camada limite na superficie de asas. Jatos de sopro podem ser aplicados em fendas
presentes no extradorso para atrasarem o descolamento do escoamento na asa e manterem a
sustentacdo de uma aeronave. O projeto de um modelo de asa constituida por superficies
hiper-sustentadoras (slat na regido anterior da asa e flap na regido posterior) foi elaborado em
software comercial 3D tendo como geometria o perfil RAE 102, considerando as dimensdes
da secdo de ensaios do tunel de vento subsdnico TA-3, onde 0 modelo esta sendo ensaiado. O
sopro € alimentado por dutos de ar comprimido conectados a compressores das instalacfes do
Tunel Trans6nico Piloto, TTP. Durante o presente periodo que compreende o 1.° semestre de
2021, foram realizados ensaios quantitativos do modelo para obter os valores das velocidades
dos jatos nas saidas das fendas anterior e posterior. As velocidades do jato nas fendas sdo
grandezas de entrada do coeficiente de taxa de momento de sopro seccional, que quantifica a
por¢do do escoamento de saida do sistema de sopro que chega na superficie da asa.

1. Introducéo

O objetivo da presente pesquisa é o projeto de um dispositivo de sopro de asa para fins de
hiper-sustentacdo, para um melhor desempenho na decolagem e aterrisagem de uma aeronave
em um curto comprimento de pista.

Formas geométricas diferenciadas da asa e mecanismos articulados posicionados no bordo de
ataque, slats (também chamado de leading edge flap), e no bordo de fuga, flaps (trailing edge
flap), favorecem a sustentacdo. Estes dispositivos aumentam a area de arqueamento do perfil

e reduzem a velocidade de aterrissagem. Consequentemente, o comprimento de pista
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necessario para 0 pouso da aeronave diminui. O principio fisico para o aumento de
sustentacdo esta no controle da camada limite a partir do retardo da separacdo do escoamento
na superficie da asa.

Esta pesquisa faz parte de um trabalho conjunto entre o Brasil, China e RuUssia, com a
participacao de pesquisadores da Subdivisdo de Aerodinamica do Instituto de Aeronautica e
Espaco, IAE/ACE-L, o Chinese Aerodynamics Research Institute, AVIC ARI e o Russian
Central Aerohydrodynamic Institute, TSAGI. Alunos de graduacgdo e de pds-graduacao estdo
isesridos nas pesquisas. Neste projeto trilateral, estdo planejados estudos experimentais e
numéricos em aeronaves que utilizam sistemas de controle por sopro.

O dominio sobre a aplicacdo deste sistema pode ampliar significativamente as possibilidades
de utilizacdo de avides, especialmente em areas terrioriais de dificil acesso.

Para este relatorio final, foram feitas analises qualitativas e quantitativas considerando
documentacdo especializada em aerodindmica, mecéanica dos fluidos e sistemas de controle
de descolamento de camada limite. Um modelo de aerofdlio foi fabricado com base na
referéncia [1], o RAE 102, que foi determinado pelos membros do projeto internacional para
0s estudos iniciais. Essa referéncia foi escolhida porque ha dados experimentais que podem
ser reproduzidos nos nossos tuneis. Além disso, os dados podem ser comparados com 0s
resultados de simulacdo gque estdo sendo obtidos a partir de diferentes cddigos de Dindmica
dos Fluidos ComputacionalL, CFD.

A proporgédo do bordo de ataque slat/corda foi de 12,5%, e a proporcdo do bordo de fuga
flap/corda 25%. Para todos os testes, a posicdo definida do sopro € que o jato incida
tangencialmente a superficie do aerofolio.

Os dispositivos sdo alimentados com ar por meio de dutos e foram instalados de modo a atuar
no bordo de ataque e no bordo de fuga. As profundidades nominais das fendas foram de
0,028 pol (0,71 mm) e 0,04 pol (1,03 mm), respectivamente: Tufos nas superficies superiores
do aerofolio foram usados para avaliagdo visual do comportamento do escoamento.

Detalhes sobre o projeto do modelo, fabricacdo e ensaios preliminares de visualizagdo com
tufos foram apresentados em relatorios anteriores.

A etapa do trabalho correspondente ao presente periodo consiste na realizacdo de ensaios
quantitativos do aerofolio, para a obtencdo dos valores da velocidade do jato na saida das
fendas das regides do slat e do flap, conforme mostra a secéo 2 deste relatério. A modelagem

matematica considerou os principios fisicos da conservacdo de momentum e de conservacgao

2
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de massa, com volumes de controle englobando na entrada as mangueiras de alimentacéo de
sopro e, na saida, as fendas. As grandezas medidas incluem a pressdo estatica e a pressdo
total do escoamento livre, medidas por um tubo de Pitot localizado na entrada da secdo de
ensaios do tanel de vento. Um sensor diferencial acoplado as tomadas do tubo de Pitot
fornece a pressdo dindmica do escoamento. A equacdo de Bernoulli, que consiste na equacéo
de momentum para fluidos incompressiveis e nado-viscosos, fornece a velocidade do
escoamento que alimenta o sopro. A partir da equacdo da continuidade, baseada no principio
de conservacao de massa, obtém-se os valores de velocidade do jato nas fendas, em relagdo a
pressdo aplicada na linha de ar comprimido que alimenta o sopro. Como detalhado na secéo
3, 0 emprego da equacdo dos gases perfeitos, bem como a medicdo da temperatura do
escoamento e da pressao estatica ambiente, completa a formulacdo matematica. Os valores de
velocidades do jato na fenda séo grandezas de entrada do coeficiente de taxa de momento de
sopro seccional, que quantifica a por¢do do escoamento de saida do sistema de sopro que

chega na superficie da asa.

2. Materiais e métodos

Os ensaios de controle da camada limite com a velocidade do escoamento sobre o aerofélio
foram realizados no tdnel de vento TA-3 da Divisdo de Aerodindmica do Instituto de
Aeronautica e Espaco, IAE/ACE/TAS3 (Figura 1a).

Figura 1. a) Vista externa do circuito aerodindmico TA-3. A seta indica a se¢do de ensaios. b)
Modelo posicionado no centro da se¢éo de ensaios.
O tunel aerodindmico n° 3, TA-3, possui circuito aerodindmico fechado. A secdo de ensaios

pode ser aberta ou fechada. Como mostra a Figura 1, o tanel apresenta secdo de ensaios

3
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aberta. A dimensdo da secdo de ensaios é de 0,69 m x 0.47 m. O escoamento atinge
velocidades entre 0 e 60 m/s, ou seja, 0 nimero de Mach maximo é em torno de 0,18 [2].

O suporte mostrado na Figura 1b deve posicionar o modelo de tal forma que ele fique no
centro da secdo de ensaios e deve permitir a alimentacao do sopro por meio das mangueiras.
A configuracéo selecionada para o teste é: slat defletido em 30° e flap em 60°.

Anteriormente aos ensaios, 0 acionamento do sistema de ar comprimido das instalagdes
laboratoriais do Tunel de Vento Transénico Piloto, IAE/ACE/TTP foi testado, incluindo a
tubulacdo e as valvulas de pressdo da linha.

Curvas de calibracdo da pressao aplicada na linha versus velocidade do jato nas mangueiras
de ar comprimido foram disponibilizadas. As pressdes nominais aplicadas na linha durante a
calibracéo estdo entre 390 e 450 kPa.

Como mostrado na Figura 2, a relacdo entre a velocidade na mangueira de ar comprimido, V;
e a pressdo aplicada na linha, p, € V= 0.2146p - 66.165, valores no Sl. Para uma curva de

calibracdo p versus V, esta relagdo torna-se p = 4.423V + 313.76.

Velocidade na saida da mangueira x Pressao
na linha

w
(%3]

w
o

y=0.2146x- 66.165:®

=}
w

Velocidade (m/s)

(=]

380 390 400 410 420 430 440 450
Pressao (kPa)

Figura 2. Curva de calibracdo para alimentacdo do sopro no sistema de jato da asa.

3. Modelagem matematica

O mensurando do nosso problema € o coeficiente de taxa de momento de sopro seccional, €y,
que quantifica a por¢do do escoamento de saida do sistema de sopro que chega na superficie
da asa. E expresso pela Eq. (1), que pode ser calculado em escoamento bidimensional da

seguinte forma:
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1)

onde 7i1; € o fluxo massico de sopro; V€ a velocidade de sopro, p;€ a densidade de sopro, A €

a altura da fenda e ¢ € o comprimento da corda da asa.

Para calcular a velocidade do jato nas fendas do slat e do flap é usada a equagdo de
continuidade: A equacdo da continuidade é baseada no principio fisico da conservacdo de
massa [3, 4]: massa ndao pode ser criada nem destruida. Para aplicar esse principio fisico a um
volume de controle finito fixo no espago, consideremos um campo de fluxo em que todas as
propriedades variam com a localizacdo espacial e o tempo. Em um ponto na superficie de
controle, p é a massa especifica do escoamento livre, a velocidade do fluxo é Ve o vetor de
elemento de area é dA. Além disso, dv € um volume elementar dentro o volume de controle.
Em outras palavras, a taxa de aumento da massa no volume de controle é decorrente do fluxo

liquido de entrada de massa:

Taxa de tempo de diminuicéo Fluxo de massa liquida fora
da massa dentro do volume _ do volume de controle
de controle v através da superficie 4

9
faj%gpdv lgng-dA

v

Assim temos a Eq. (2), formulacdo de volume de controle da conservacdo de massa:

%ﬁ&pdv+1§£plﬂd1¢1:0 @

Na Eqg. (2), o primeiro termo representa a taxa de variacdo da massa dentro do volume de
controle; 0 segundo termo representa a taxa liquida de fluxo de massa para fora através da
superficie de controle. A Eq. (2) indica que a soma da taxa de variacdo da massa dentro do
volume de controle com a taxa liquida de fluxo de massa através da superficie de controle é
zero. No caso de um fluido incompressivel, no qual a massa especifica permanece constante,
é possivel simplificar a Eq. (2). Como p é constante, ele ndo é uma funcéo do espaco e nem

do tempo. Consequentemente, para fluidos incompressiveis, a Eq. (2) pode ser escrita como:

a
paﬁggdv+pﬁl’-dfl—0

v A
A integral de dv sobre todo o volume de controle é simplesmente o volume total do volume

de controle. Assim, dividindo por p, escrevemos:
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a
v ﬁgv dA=0

Para um volume de controle ndo deformavel, de forma e tamanho fixos, v = constante. A
conservacdo de massa para escoamento incompressivel através de um volume de controle

fixo torna-se a Eq. (3):

3?1/ dA=0 @

Para aplicar Eg. (3) no sistema de sopro, consideramos o volume de controle que engloba a
area da secdo transversal 41 da mangueira de alimentacdo e a area retangular 42 da fenda,

ambas perpendiculares a direcdo do escoamento como mostrado na Figura 3. Portanto:

ﬂ-V dA+ffV dA =0 @)

No volume de controle, o fluxo é unlforme em A1 observando que dA4 e VVestdo em direcdes
opostas (dA sempre aponta para fora do volume de controle por defini¢do), temos a Eg. (5).
Na &rea da fenda, o fluxo é uniforme em Az, e uma vez que d4 e Vestdo na mesma direcao,

temos a Eq. (6).

Ay

) 4 (6)
Sendo feita a substitui¢do na Eq. (4), obtemos:
A+ 1242=0
V=124 (7

// V5: Velocidade do Vi Velocidade do | | Va: Velocidade

| / / jato na fenda jato na mangueira de jato na fenda
/ \ - \j ‘

T1: Velocidade do
“| jato na mangueira

& 2®
.

Ay: Area da fenda
no slat

\
- - ~ \ S
Ar: Area d(? circulo > /@ Escoamento do Ar: Area do circulo Ay Area da fenda
da mangueira / o > Escoamento do L= = ar comprimido da mangueira do flap
- ar comprimido
a) 1, A1, V2, A2 naregido do slat. b) 11, A1, 12, A2 na regido do flap.

Figura 3. Representacdo da area e da velocidade do slat e do flap no modelo.
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Para obter a velocidade V1 do escoamento, foi utilizada a equacéo de Bernoulli, Eq. (8), dada

pela lei da conservacdo de momentum para escoamentos incompressiveis e Ndo Viscosos.

=15 ®)

onde g € a pressdo dindmica do escoamento livre obtida a partir da subtracdo das pressdes
estatica, p, e total, po, lidas nos orificios de tomada de pressdo de um tubo de Pitot,
posicionado na entrada da secdo de ensaios do tinel TA-3. Um sensor de pressdo diferencial,
acoplado ao tubo de Pitot, fornece o valor desta grandeza g (Figura 4).
A massa especifica do ar, p, é calculada a partir da equacéo dos gases perfeitos, Eq. (9).
p=p/RT 9)
Na Eq. (9), R ¢é a constante do gas perfeito igual a 287 J/(kg.K). A grandeza p é a pressao
estatica do escoamento livre, lida em um aparelho de medicao de pressao absoluta colocada
no ambiente do tanel (Testo 521). A temperatura 7'é medida por um sensor posicionado no

circuito do tanel.

Tubo de

Sensor de .
Pitot

pressao

Figura 4. Instrumentacdo para medicao de presséo.

4. Resultados e Discussoes
Anteriormente aos ensaios para as analises do escoamento no modelo RAE 102, a medicédo
das dimensdes da fenda deve ser realizada para o célculo das areas de saida do sopro. Foi
observada uma variagéo da altura 4 das fendas conforme mostra a Figura 5. O valor medido
da corda c é de 258,32 mm.
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Figura 5. Variagdo do espacamento das fendas nas regides do slat (parte anterior da asa) e
flap (parte posterior da asa). Unidade: milimetro.

Apdbs obter os valores médios do espacamento das fendas como mostrado na Figura 4, foi
possivel calcular a area de cada fenda, considerada retangular, sendo da regido do slat igual a
61,7050 mm? e do flap igual a 88,9700 mm?. Estes valores entram como 42 na Eq. (7).

O sopro é alimentado por um sistema de ar comprimido cuja tubulacdo circular possui area A1
de 59,44679 mm?. O emprego da Eq. (8) fornece a velocidade de alimentagéo do jato, Vi. A
temperatura 7°durante o ensaio foi de 24,82 °C e a pressdo ambiente igual a 93,39 kPa.

Com esses valores podemos calcular a velocidade do jato nas fendas do slat e do flap, 1%,
usando a equagdo de continuidade Eq. (7).

Os resultados dos ensaios realizados estdo apresentados nas Tabelas 1 e 2, para as fendas da
regido do slat e do flap, respectivamente. Trés valores foram considerados para as
velocidades do escoamento 4 de acordo com a faixa entre 390 e 450 kPa de pressdo nominal
aplicada na linha durante a calibracdo (Veja Figura 2).

Tabela 1. Valores de velocidade 12 do jato na fenda (slat), em relacéo a velocidade do jato na

mangueira de alimentagdo I41, conforme pressdo aplicada na linha de ar comprimido.

Slat
Velocidade do jato na mangueira Velocidade do jato no slot
11 para 392 kPa = 18,7326 m/s V2 para 392 kPa = 18,0470 m/s
1 para 416 kPa= 21,8896 m/s V2 para 416 kPa = 21,0885 m/s
1 para 441 kPa = 29,2570 m/s V2 para 441 kPa = 28,1863 m/s
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Tabela 2. Valores de velocidade 12 do jato na fenda (flap), em relacdo a velocidade do jato na

mangueira de alimentacdo V41, conforme presséo aplicada na linha de ar comprimido.

Flap
Velocidade do jato na mangueira Velocidade do jato no slot
1n para 392 kPa = 18,7326 m/s V2 para 392 kPa= 12,5165 m/s
1 para 416 kPa= 21,8896 m/s V2 para 416 kPa = 14,6259 m/s
1h para 441 kPa = 29,2570 m/s I para 441 kPa= 19,5485 m/s

Durante o ensaio de visualizagdo com tufos foi notada uma variagcdo na distribui¢do do sopro
ao longo da superficie da asa, possivelmente pela variacdo das dimens@es das fendas e fluxo
de alimentacdo irregular. Foi notado também que o escoamento se mantém colado na parte
frontal do extradorso da asa, mesmo na condi¢do de auséncia de sopro, indicando a baixa
necessidade do emprego do jato na regido do slat. Porém, convém mencionar que 0 SOpro
energiza a camada limite e propicia um aumento de sustentacdo da asa.

Para as velocidades 11 adotadas nos ensaios, que compreendem valores oriundos de aplicacéo
de pressdo na linha entre 390 e 450 kPa de acordo com a calibracdo, notou-se que as
velocidades 12 do jato na fenda posterior (flap) ndo foram suficientes para evitar o
descolamento do escoamento nesta regido. Diante dessa conclusdo, foi solicitada uma
simulagdo em Dindmica dos Fluidos Computacional, CFD, a fim de estimar o valor de
velocidade 12 necessaria para atingir a condi¢do de escoamento colado na superficie da asa.
O estudo numérico revelou que seria necessaria uma velocidade 1% de saida do jato na fenda
de 70 m/s, o que corresponde a pressdo em torno de 778 kPa na linha de ar comprimido, que
leva a uma velocidade 1 na alimentacdo de 105 m/s.

Ensaios com sondas de fio quente estdo previstas para medir a velocidade Iz nas fendas e
comparar com 0s resultados dos ensaios apresentados neste relatorio. Vale lembrar que os
valores foram estimados a partir de modelagem matemaética que considera as simplificacbes

analiticas descritas na secéo 3, o que requer validacdo de resultados.

4. Proximas Etapas
De modo geral, podemos citar como proximas etapas: a) Comprovar os valores de velocidade
12 nas fendas apresentadas neste relatorio com medi¢cBes com sondas de fio quente; b)

Quantificar o valor do coeficiente de sopro C.. Os valores de 12 devem ser inseridos na Eqg.

9
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(1); c) Fabricar modelos com diferentes deflexdes de flap e slat, e adaptar a sua estrutura
interna para possibilitar a medicdo com tomadas de pressdo; d) Reforcar a fabricacdo para
minimizar a variagdo nas dimensdes das fendas por onde h4 saida do sopro e garantir que as

fendas estejam tangentes as deflexdes do perfil.

5. Conclustes

Um projeto de sistema de sopro foi proposto para ser posicionado no interior de um aerofélio
que esta sendo ensaiado no tunel de vento TA-3. O modelo foi elaborado em um software 3D
e impresso em uma impressora 3D. Apos analises de ensaios qualitativos e quantitativos do
modelo RAE 102 e estudos relacionados a lei de conservacdo de massa e de quantidade de
momentum, foram obtidos os valores de velocidade do sopro do jato na saida das fendas.

Foi observado que o escoamento a jusante da fenda anterior do aerof6lio ndo se descola na
configuracdo ensaiada, mesmo sem a aplicacdo do jato.

O sopro aplicado na fenda posterior durante os ensaios descritos neste relatério ndo foi
suficiente para evitar o descolamento do escoamento, devido & alta deflexdo do flap,
dimenséo da fenda e baixo valor de pressdo na mangueira. Entretanto, um valor de velocidade
para recolar o escoamento foi obtido a partir de simulacdo numérica e deve ser empregado

em esaios futuros.

6. Divulgacgéo dos Resultados

N&o se aplica para o presente periodo.
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Resumo

Materiais compositos sdo atrativos em fungdo da possibilidade de criar novos materiais com

aplicacdes Unicas e interessantes, combinando as propriedades individuais e muitas vezes

complementares de cada um de seus componentes. O objetivo deste trabalho € sintetizar e

caracterizar um composito contendo matriz vitrea e inclusdes de alumina, buscando-se a

otimizagdo de suas propriedades mecanicas, relacionadas a resisténcia a fratura e ao choque

térmico. Vidros borossilicatos contendo Al,O3, KO e N&xO como oxidos modificadores
foram sintetizados em diversas composi¢oes. Os vidros foram moidos, selecionados por
peneiramento, prensados e sinterizados em temperaturas variando entre 730°C e 850°C. Para
elaboracdo do compdsito foram adicionadas particulas de aumina em forma de pé irregular.

Difratometria de raios X (DRX) foi utilizada para avaliar a manutencdo do estado vitreo apds

a obtencdo dos vidros e sinterizacdo do compdsito. A distribuic¢des do tamanho de particulas

dos pés de vidro e da alumina foram determinadas por difragdo por laser e o método de

Fraunhofer-Mia. Microscopia Optica (MO) e microscopia eletronica de varredura (MEV)

foram utilizadas para caracterizacdo da interface entre as fases vitreas e de aumina e das

fibras de alumina.

1. Introducéo

1.1 Vidros

A Palavra “vidro” é tradicionalmente associada a um material sélido, que é resultado do
resfriamento de um liquido, sem que ocorra a cristalizagdo desse material [1]. Porém as
definicbes mais amplas consideram vidros como materiais sdlidos ndo cristalinos que
apresentam o fendmeno da transicdo vitrea e ordem estrutural de curto alcance, podendo ser
obtido por diferentes metodologias [2]. A Figura 1 apresenta esquematicamente a diferenca

entre um material com estrutura cristalina e outro vitreo ou amorfo.
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(a) (b)

Figura 1 — Estrutura molecular planar idealizada para um material @) cristalino e b) vitreo [2].

Quando um material fundido passa pelo processo de resfriamento, ele pode apresentar dois
comportamentos caracteristicos distintos de variagdo de volume em fungdo da temperatura.
Pode ocorrer uma variagdo brusca em seu volume, em funcdo do processo de cristalizagdo, ou
reducdo continua de volume, passando pela transicéo vitrea resultando em um material néo
cristalino [3]. Na Figura 2 € possivel observar a transi¢céo brusca do volume quando ocorre a
cristalizacéo, indicado pelo ponto C e também a transicdo continua passando pela transicéo

vitrea no ponto E.

Figura 2 — Volume especifico em func¢do da temperatura para um vidro e um cristal obtido
por resfriamento de um liquido [2].

1.2 Compodsitos vitreos contendo inclusdes ceramicas

Algumas aplicacdes de materiais exigem a otimizacdo simultanea de determinadas
propriedades que ndo estéo presentes em um material ndo conjugado puramente ceramico,
metalico ou polimérico. Os materiais compdsitos sdo constituidos, classicamente, por duas ou
mais fases. a matriz e os componentes de reforco. O material da matriz € o que confere
estrutura a0 material composito, enquanto os materiais de reforco sdo 0s que permitem a
otimizagdo das propriedades mecanicas, eletromagnéticas ou quimicas do material compdsito

como um todo [3].
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Um compésito combinando o vidro como a matriz e cerédmica como refor¢o, denominado
composito vidro-ceramico, consegue combinar as propriedades convencionais de uma
ceramica sinterizada, como resisténcia mecanica, com as distintas propriedades que um vidro
pode conter, como a possibilidade e facilidade de processamento, podendo ser amplamente

utilizado em odontologia, medicina, éreas aeroespacials, entre outros [4].

1.3 Fibras ceramicas

Devido ao potencial de utilidades de fibras ceramicas, seu estudo vem sendo de grande
interesse para diversos campos da ciéncia e tecnologia. 1sso vem acontecendo por serem
capazes de, quando combinados com outros materiais, resultar em materiais novos com
propriedades fisicas, quimicas e/ou mecéanicas mais interessantes, podendo ser aplicadas em
diversos campos, inclusive aeroespacia como em materiais estruturais e acessorios para
aeronaves, membranas de filtracdo de ar em altas temperaturas e em ambientes oxidantes,
entre outros [5]. As fibras cer@micas sdo aguelas formadas por éxidos ou ndo Oxidos
inorganicos, ndo metalicos, e que podem apresentar estrutura policristalina, semicristalina e
amorfa. Geramente sdo aplicadas em materiais que necessitam suportar estabilidade
oxidativa do ambiente, e locais onde € exigida alta resisténcia, mesmo com grandes variacoes

de temperaturas [6].

1.4 Sinterizacéo de vidros

Sinterizagdo é o nome dado a um processo termodinamico que promove a consolidacéo de
materiais particulados em altas temperaturas. Costuma ocorrer quando € atingido cerca de 2/3
da temperatura de fusdo do material, poisisso geralmente é suficiente para que ocorra difuséo
atdmica, no caso de sinterizacdo no estado solido, e fluxo viscoso de fases liquidas que
possam existir no material. Este processo pode promover a densificagdo e a consolidagéo do
material em questdo, partindo de um material particulado previamente compactado [7,8].

Para vidros, a sinterizac8o geralmente ocorre quando um agregado de particulas vitreas é
aquecido a temperatura suficiente para que ocorra retracdo no material e consequentente
densificagdo, com eliminagdo de poros. Este processo ocorre em um tempo que depende do
tamanho inicial das particulas e viscosidade do vidro em fungdo da temperatura,
possibilitando a formagdo de pequenos pescocos entre as particulas e o surgimento de um

fluxo viscoso nessaregido até que se tenha o material resultante ja sinterizado. [9,10]
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1.5 Propriedades gerais dos vidros borossilicatos

Os vidros borossilicatos apresentam estrutura molecular contendo simultaneamente, silicio e
boro como elementos formadores de rede vitrea naforma de 6xidos. A presenca de estruturas
contendo o trioxido de boro reduz significativamente o coeficiente de expansdo térmica e
consequentemente atribui a esta classe de vidros propriedades atrativas, especiamente
relacionadas a resisténcia ao choque térmico e mecanico. A introducdo de modificadores
especificos aos vidros borossilicatos, como o chumbo, aumenta o valor do coeficiente de

absorcéo de radiacdo eletromagnética[11,12].

1.6 Propriedades mecanicas. choque térmico e resisténciaafratura

Apesar da elevada resisténcia ao choque térmico desta classe de vidros, quando comparado
aos vidros silicatos, a fragilidade e consequente reducéo de aplicagbes em que se exige
resisténcia mecénica continua sendo um obstaculo para algumas aplicagfes. A adicdo de
fibras de aumina a matriz vitrea pode aumentar os valores dos parametros relacionados as
propriedades mecanicas, possibilitando a obtencéo de um material compdsito com melhorias
mecéanicas, sem comprometimento das caracteristicas do vidro, ampliando 0 nimero de
aplicacdes que envolvam vibragdo e possiveis choques mecéanicos.

1.7 AplicagOes aeroespaciais

Os compésitos vidro-ceramicos podem ser utilizados em diversos setores tecnol 6gicos como
salde, computacdo, aeroespacial, entre outros. Particularmente, no setor aeroespacial, estes
materiais podem ser empregados na fabricacdo de sensores como um material antiabrasivo e
transparente a frequéncia de operacdo dos sensores, protecdo balistica em situagdes que sgja
necess&rio a transparéncia do material a luz visivel, janelas de veiculos aeronauticos e

espaciais, suportando as adversidades e estresses apresentados em voo, entre outros.

2. Materiaise Métodos

2. Material de Partida

Na etapa anterior deste trabalho foram produzidos vidros base para matriz do composito com
composi¢do nomina dos seus constituintes na forma de Oxidos apresentados na Tabela 1.
Todos os precursores foram utilizados na forma de p6. O 6xido de sodio foi obtido através da
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decomposicdo do carbonato de sodio, o Oxido de potassio através da decomposicdo do

carbonato de potéssio e 0 Oxido de boro através da decomposi¢do do acido borico.

Tabea 1 - Composicdo nominal de partida dos vidros em massa.

V1 80 2 5 1 12
V2 50 2 15 8 25
V3 60 2 12 6 20

O vidro de composi¢do V3 foi considerado o mais adequado para a elaboracdo de compositos
contendo alumina sob aformade pé irregular ou fibras.

2.2 Sintese do vidro base escolhido para matriz do compdsito

O materia precursor do vidro foi pesado em uma balanca de precisdo, misturado
manualmente por 10 minutos em via Umida, com auxilio de aimofariz e pistilo de &gata e
depositado no interior de um cadinho de alumina. A fusdo foi realizada em um forno vertical,
marca Nabertherm, modelo P310 com taxa de aguecimento de 10 °C/min até a temperatura de
1600°C. Em seguida o liquido formado foi vertido em um recipiente de aco inox com égua

para obtencéo de umafrita.

2.3 Processamento do material compdsito

O vidro da composicao selecionada foi moido inicialmente com auxilio de almofariz e
pistilo metalicos, seguido de peneiramento utilizando-se uma peneira de 325 mesh. Apds esta
etapa de moagem e selecéo, o material foi moido novamente em um moinho tipo planetario
para reducdo final do tamanho das particulas. Em seguida foi feita pesagem e mistura do po
de vidro e do p6 de alumina. O teor de alumina utilizado foi de 10, 20 e 25% em massa e
amostras com 1g foram prensadas uniaxilmente, utilizando-se uma matriz cilindrica de 15
mm de didmetro e pressdo de 1,2 ton/cm? durante 15 segundos. A sinterizacso das pastilhas
foi realizadaem 750°C com patamar de 30 min, com taxa de aguecimento de 15 °C/min, em
um forno damarca EDG, modelo EDG3000 3P-S.

2.4 Andlise dos materiais obtidos
O p6 moido e selecionado foi submetido a andlise por difracdo de raios X (DRX) para
avaiacdo do estado vitreo. A distribuicdo do tamanho de particulas (DTP) do vidro

previamente moido e do pé de alumina, foram determinadas por um analisador de tamanho

5
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de particulas, marca Malvern, modelo Mastersizer 3000E, que utiliza a difracdo por laser e 0
método de Fraunhofer-Mia para a determinagéo do tamanho das particulas. Determinou-se a
densidade geométrica e hidrostética das amostras dos compdsitos sinterizados. A microscopia
optica (MO) foi redizada utilizando-se um sistema de aquisicdo de imagens composto por
microscopio marca Zeiss, modelo AX10 e um estereoscOpio marca Zeiss, modelo Discovery
V8, permitindo a avaliagdo da distribuicéo das fases e defeitos presentes na microestrutura do
vidro sinterizado. A microscopia eletronica de varredura (MEV) foi realizada para observar a
interface entre as fases, utilizando-se em um microscépio marca Zeiss, modelo LEO435i.

3. Resultados
3.1 - Processamento do vidro matriz do compésito

As amostras sinterizadas foram avaliadas visualmente para auxiliar na determinacdo da
temperatura adequada para sinterizacdo. A amostra sinterizada a 800°C apresentou
deformacgéo excessiva em fungdo da diminuicéo da viscosidade e conseqliente amol ecimento,
ndo manteve seu formato inicial e aderiu definitivamente ao substrato de alumina. A amostra
sinterizada a 730°C apresentou retracdo em relacdo as suas dimensdes iniciais, manteve seu
formato inicial e ndo aderiu ao substrato de adumina. Este fato permite afirmar que ocorreu
sinterizagao por fluxo viscoso com reducdo do volume e consequente aumento da densidade
do material. A amostra sinterizada a 750°C apresentou pouca deformagdo quando comparada

aamostra sinterizada a 800°C e sem ades3o significativa ao substrato de alumina.

a) b) o)
. f'l;; . e
I'I S —— -

—

1,5 cm

Figura 2 —~Amostras apds sinterizacdo em diferentes temperaturas: a) 730°C, b) 750°C e c) 800°C

3.2 - Caracterizagdo dos materiais

3.2.1 — Densidade geométrica e hidrostéica

A determinacdo da densidade hidrostética permitiu escolher de forma mais efetiva a
temperatura que maximiza a sinterizacdo deste material. A amostra sinterizada a 750°C
apresentou 0 maior valor de densidade com o minimo de deformacdo do material. Os

resultados estéo apresentados na Tabela 2.
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Tabela 2 — Densidade dos vidros em fungdo do teor temperatura de sinterizacéo.

Amostra | T (°C) p (g/cm3)
1 730 2,80 £ 0,05
2 750 2,87 £ 0,05
3 800 2,85+ 0,05

A densidade geométrica dos compadsitos sinterizados € apresentada na Tabela 3. Observa-se
gue ocorreu reducdo do didmetro inicial das amostras, evidenciando que o processo de
densificagdo por fluxo viscoso foi efetivo na temperatura escolhida. Observa-se também que
ocorre 0 decréscimo da densidade em funcéo do aumento do teor da alumina. Este fato ocorre
devido a densidade do vidro ser maior do que a alumina e este compdésito seguir a lel das
misturas para a determinagdo da densidade.

Tabela 3 — Densidade das dos compdsitos sinterizados em fungéo do teor de aumina.

Amostra | Al,O3; (Y% massa) m(Q) d(cm) | h(cm) p (g/cm3)
1 10 0,9228 0,246 | 1,295 | 2,849+ 0,005
2 20 0,9709 0,252 | 1,315 | 2,838+ 0,005
3 25 0,9870 0,255 | 1,320 | 2,829+ 0,005

3.2.2 -Microscopia otica:

A micrografia da Figura 3 apresenta fibras de alumina fabricadas pela DuPont, que foram
previamente cortadas e tratadas termicamente a 600°C durante 1 hora para eliminacdo do
revestimento polimérico. As fibras apresentam didmetro médio de 20 pm e comprimento
variando entre 10 pym e 200 pm. Este tamanho permite sua utilizacdo na elaboracéo dos

materiais compdsitos propostos neste trabal ho.

Figura 3 — Micrografia das fibras de dumina

As micrografias da Figura 4-a e 4-b apresentam a microestrutura do compésito vidro-
ceramico sinterizados, com concentracdo de alumina de 10% e 25%, respectivamente. Pode-

se observar os agregados das particul as de alumina naregido branca da microestrutura. A fase
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vitrea apresentou sinterizacdo de forma adequada e provavelmente por auxilio de fase
viscosa, ndo sendo possivel observar os contornos de grao desta fase, porém a fase de
alumina, como j& esperado, ndo apresentou a formagdo de gréos, mantendo apenas 0 po
agregado, porém envolvido pela matriz vitrea consolidada. As micrografias obtidas por MEV
apresentadas nas Figuras 5-a e 5-b, permitem observar com mais detalhes a regido da

interface entre amatriz vitreae aaumina

Figura5 — Micrografia obtida por MEV para aamostrado compésito contendo 25% de Al,O; com
aumento de: a) 250x e b) 2500x.

3.2.3 - Distribui¢do do Tamanho de Particulas:

AsFiguras 5 e 6 apresentam os resultados para a deterninacéo do tamanho de particulas do p6
de alumina CT 3000 e do vidro da composicéo V 3, respectivamente e a Tabela 4 apresenta 0s
valores dos percentis passantes, D10, D50 e D90 para cada um dos pés avaliados.

Tabela 4 — Percentis para alumina e o vidro da composicdo V3

Material D10 (um) D50 (um) D90 (um)
Alumina CT-3000 0,2 0,9 2,1
VidroV3 4,2 27,9 61,3
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A determinacdo da DTP é importante para a escolha da fragdo volumétrica dos pos ou fibras
de alumina, utilizados na elaboracdo dos compdsitos e permite estabelecer correlacéo entre as

propriedades avaliadas.

3

Densidade de Volume (%)

Tamarho 3z particla ()

Figura5- DTP daauminaCT 3000

Densidade d= wolume (#)

o n 100 3 13
Tamante dac ardoulas ]

Figura6 — DTP do vidro da composicdo V3

3.2.4 - Difragéo de Raio X:
O difratograma da Figura 7 foi obtido para a amostra da composi¢cao V3 sinterizada. N&o
foram observados picos relacionados a estruturas cristalinas, denotando a manutencéo de um

material vitreo, mesmo apds o processo de sinterizacao.

I (u.a.)

20 40 60 80
26(grau)

Figura 7 — Difratograma obtido para o vidro sinterizado da composi¢éo V3
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4. Conclusdes

A composi¢do do vidro escolhida e a metodologia de preparo utilizada possibilitaram a
elaboracdo de compdsitos do tipo vidro-ceramico com estabilidade da fase vitrea da matriz
apos 0 processo de sinterizacdo. As micrografias demonstram que apesar de néo ocorrer
sinterizacdo efetiva das particulas de alumina, a matriz vitrea permite obter uma interface
consolidada entre a dumina e a fase vitrea, demonstrando que o processo de sinterizacdo da
matriz vitrea & adequado para a elaboragdo dessa classe de compositos.
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Resumo

No Brasil a camada ionosférica € uma fonte de erro significativa nos sistemas de
posicionamento e navegacdo via satélites, tais como o GPS. O presente trabalho objetiva a
utilizacdo de técnicas para minimizacdo dos efeitos causados pela ionosfera terrestre no
posicionamento GPS. Neste trabalho, foi empregado o método de Posicionamento por Ponto
Simples (PPS) onde dados de arquivos do tipo RINEX foram utilizados para tal. As
implementacdes seguiram o procedimento disponivel na literatura e as validagdes mostraram
éxito do método para estimativa da posicdo a partir dos arquivos RINEX. Por meio do
processamento dos dados observou-se um comportamento similar do erro no posicionamento
ao longo dos dias, para um mesmo periodo solar. Os resultados mostraram também que
durante os horarios de cintilacdo observou-se um grande aumento do erro no posicionamento
e perca na precisdo. As implementacfes obtidas nesta iniciacdo cientifica servirdo de base
para novos estudos de modelagem deste erro de posicionamento bem como de estratégias de

processamento dos dados para reducdo destes efeitos.

1. Introducéo

O GNSS consiste em um conjunto de satélites de orbita média que transmitem informacdes
que podem ser utilizadas para obter o posicionamento no entorno terrestre. A ionosfera
terrestre € um dos principais limitadores da precisdo deste sistema, sendo que a mesma pode
causar cintilagdes ionosféricas, que sdo flutuagbes da amplitude ou fase da dos sinais de radio
guem se propagam pela ionosfera em regides que apresentam irregularidades na densidade de

elétrons [5, 6].
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Com isso, o presente trabalho objetiva estudar a influéncia da ionosfera terrestre e das bolhas
ionosféricas no posicionamento por satélite. Dessa maneira, espera-se observar 0s
comportamentos dos sinais em relacdo as mesmas e propor de metodologias que visem
minimizar tais efeitos.

Ademais, os efeitos causados pelas cintilagdes ionosféricas podem afetar negativamente no
posicionamento por satélite, principalmente na acuracia do mesmo e como a utilizacao de tais
sistemas tem se tornado primordial em inimeras aplicacdes, 0 presente estudo contribui de

forma indireta com uma série de areas de aplicaces.

2. Materiais e Métodos

Utilizou-se neste trabalho dados de efemérides transmitidas bem como observaveis da
pseudodistancia dos satélites GPS. A pseudodistancia ¢ uma medi¢do estimada a partir da
diferenca entre o tempo de recepc¢do do sinal recebido e o tempo do satélite no instante de
transmissdo. Sendo que exceto pela ndo sincronia dos dois reldgios e alguns atrasos devido a
outros efeitos que serdo discutidos posteriormente, a pseudodistancia mede a distancia
satélite-receptor e sua precisdo esta na faixa de dezenas de metros [12].

Neste trabalho utilizou-se a pseudodistancias da frequéncia GPS L1, sendo que esta possui a
onda portadora na frequéncia de 1575,42MHz. Para realizar os calculos de posicionamento,
sd0 necessarios dados de pelo menos quatro satélites GPS, sendo trés de posi¢do e uma para a
sincronizacdo do tempo [3]. O calculo da pseudodistancia corrigida é apresentado na Equacao
01 de acordo com [13].

PD; =ps+c(dt, —dt5) + TS + IS + e2#(01)

onde:
e PD; refere-se a pseudodistancia entre a antena do satélite S, no instante de
transmisséo e de recepcéo R;
e p; se refere a distncia geométrica entre as antenas do satélite S, no instante de
transmisséo e de recepcéo R;
e ¢ é constante da velocidade da luz no vécuo;

e dt, €0 erro do reldgio do receptor no instante de recepcao;
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e dt, é0errodo relogio do satélite s no instante de transmiss&o;

e TS el serefere respectivamente aos atrasos troposférico e ionosféricos;

e &’ se refere a outros efeitos ndo modelados, também chamados de erros aleatdrios.
Os dados recebidos pelos receptores GPS sdo gravados de forma padronizada em um arquivo
chamado RINEX (Receiver Independent Exchange Format). Para obtengdo dos parametros
da Equacdo 01, utilizam-se os arquivos RINEX de Navegacao, Observagdo e Meteoroldgico.
Estes arquivos possuem os formatos “yyo”, “yyn” e “yym” respectivamente, no qual tem-se

“yy” como o ano do arquivo com dois digitos [13]. Os principais conteudo dos arquivos

RINEX s&o apresentados na Tabela 1.

Tabela 1 - Contetidos dos diferentes tipos de RINEX no cabecalho e dados.

Tipo de RINEX RINEX de observacdo RINEX Meteorolégico RINEX de navega¢do

Local

Equipe técnica
) Local
Equipamento . . -
Cabegalho o Tipos de observagao Comentarios
Excentricidades .
. 3 Comentarios
Tipos de observacéo

Comentarios

3 Epoca
Epoca .
. . Parametros do relogio
Satélites (PRNS) Epoca . o
Dados L . Parametros orbitais
MedicGes MedicGes L .
Corregdes ionosféricas
Flags

Flags

Fonte: Autores.

No arquivo RINEX de observacdo tem-se disponivel a observavel da pseudodistancia ou
cddigo e a medicdo do tempo de observacdo, sendo esta uma leitura do relégio do receptor no
instante de validade da fase da portadora e/ou as medic¢Ges do codigo [8].

No arquivo RINEX de navegacdo é possivel obter as efemérides transmitidas, sendo que estas
sdo constituidas por elementos keplerianos que sdo utilizados para a determinacdo das
coordenadas do satélite, além de serem transmitidos parametros perturbadores e parametros
de tempos, os quais permitem a aplicacdo de corregdes relacionadas ao tempo e aos relégios

dos satélites. O arquivo RINEX disponibiliza ainda os pardmetros de correcdo da ionosfera,
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de acordo com o modelo de Klobuschar. Estas correces reduzem em 50% este erro para

usuarios de simples frequéncia [6, 13].

O terceiro arquivo RINEX, o meteoroldgico segue 0 mesmo principio dos outros arquivos
RINEX, todavia, neste tem-se incluso valores de superficie calibrados com data e hora da
pressdo barométrica em milibares, temperatura do ar seco em graus Celsius, umidade relativa
em porcentagem e o atraso causado pela troposfera, obtido a partir de dados do radidmetro de
vapor d’agua. Os parametros deste arquivo sdo utilizados para correcdes dos efeitos
troposféricos. Por meio destes parametros, 0 modelo de Hopfield é utilizado no para estimar o
erro nas componentes hidrostaticas e Umida da troposfera a partir da pressdo, temperatura e
vapor medidos na superficie terrestre [2, 6].

Neste trabalho serd implementado o método de Posicionamento por Ponto Simples (PPS). Na
metodologia por PPS sdo utilizadas as observaveis do codigo juntamente com as efemérides
transmitidas. Todas estas informacGes sdo encontradas nos arquivos RINEX descritos
anteriormente. O procedimento de célculo do posicionamento sera descrito a seguir.

Para a determinacdo da posi¢do do usuario tem-se a utilizacdo da Equacédo 02 e ao diferencia-

la obtém-se a Equacéo 03.

p; = \/(xi - xu)z + (yi - yu)z + (Zi - Zu)z + bu #(02)

xX; — X,)0%, + (y; — oy, +(z; —z,)0z
6.pl:_(l ‘LL) u (yl yu) yu (l u) ‘u+6bu#(03)

\/(xi - xu)z + (yi - yu)z + (Zi - Zu)z

Sendo que na Equacdo 03 tem-se &x,, 8y,, 6z, € &b, que sdo varidveis conhecidas,
enquanto x,, vy, z, € b, podem ser tratadas como conhecidas por conta do valor inicial que
serdo atribuidas as mesmas.

Realiza-se um processo iterativo para realimentar 6x,,, 6y, 6z, € 8b,, em x,,, y,, Z,, € b,, até
que os valores de 6x,, 6y, 6z, e &b, estejam inferiores a um limite pre-estabelecido. Em

forma matricial tem-se a Equacdo 04.
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_xl
5p1 aip Az gz 1[0y a1 P Pu
6p, A1 A2 ayz3 1|6y, Yi — Yu
_ ,onde |ain| = [Z—221#(04
6ps azy azz azz 1|6z, onae az Pi — Pu (04)
8P4 Qy1 A4z au3 1118b, Zi — Zy
LPi — Py

A forma matricial apresentada na Equacdo 04 pode ser reescrita de forma conveniente de
acordo com a Equacdo 05, onde [ é o vetor de observacdes, A é a matriz dos alfas que foi

descrita anteriormente e x é o vetor das variaveis desconhecidas.

I = Ax #(05)

Com isso, tem-se a matriz de cofatores dado pela Equacdo 06 em que se utiliza da matriz
covariancia X e a variancia a priori g2 e também se obtém a Equacgdo 07 que apresenta a
matriz de pesos que pode ser moldada para se adequar a necessidade, como por exemplo,

utilizar de ponderagdes por meio do angulo de elevacgédo do satélite.

1

Q= —ZZ#(06)
0y

P = Ql_l #(07)

Com isso tem-se a solucdo para o sistema da pela a Equacdo 08 dado pela Equacdo 09 por
meio de manipulagdes algébricas.
[+n=Ax #(08)

x = (ATPAx)"TATPI #(09)
Para 0 posicionamento por ponto tem-se que comumente as fontes de erro e suas respectivas

magnitudes sdo dadas pela Tabela 2, sendo que comumente para o PPS tem-se a acuracia em

torno de 10 metros [9].
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Tabela 2 - Fontes de erro do posicionamento PPS e suas magnitudes comuns.

Fontes Erros tipicos (m)

Dados das efemérides 15
Erros dos relogios 15

Erros causados pela ionosfera 3,0
Erros causados pela troposfera 0,7
Erros de multicaminho 1,0
Erro de recepcéo 0,5

Fonte: [9].

Comumente na regido equatorial, as pequenas irregularidades tendem a se juntar em blocos
maiores e mais tarde se dissipam e ainda, tem-se a ocorréncia consideravel de bolhas
ionosféricas [5].

Para identificacdo dos momentos de interesse para o estudo e analise de bolhas ionosféricas e
cintilagbes, tem-se a utilizacdo do indice S4. Sendo que o indice S; consiste no quatro
harmonico do sinal e 0 mesmo é obtido através da dispersdo da intensidade do sinal ao longo
do tempo dividido pela média dessa intensidade. Por convencdo tem-se que indices Sy
menores que 0.3 séo classificados como cintilagfes fracas ou de nenhuma intensidade. Entre
0.5 e 0.7 tem-se eventos de intensidade moderada e quando maiores que 0.7 se tem

intensidade forte [5].

3. Resultados

Com base na metodologia apresentada na se¢do 2, dados gravados foram processados para
avaliar o desempenho do PPS, em particular sob os efeitos da cintilacdo ionosférica. Os trés
primeiros painéis da Figura 1 apresentam os resultados dos erros de posicionamento ao longo
dos dias 19 a 22 de Novembro de 2014. Os erros sdo apresentados nas trés componentes ENU
(East, North, Up). No painel inferior da Figura 1 é apresentada a quantidade de satélites
expostos a cintilacBes intensas, caracterizadas por um indice S4 superior ou igual a 0.7. Este
indicador mostra que multiplus enlaces sdo afetados simultaneamente no periodo noturno,
quando ocorrem as bolhas de plasma ionosférico, conforme discutido por exemplo em [11].
A Figura 2 mostra um exemplo de registros de bolhas ionosféricas, com base na metodologia
de [4].
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Conforme mencionado na Secdo 2, para a obtencdo do posicionamento, ha a necessidade de
recepcdo de no minimo quatro satélites. Durante o periodo de ocorréncia de bolhas
ionosféricas os enlaces ficam temporariamente comprometidos por perdas de sincronismo do
receptor GPS, conforme discutido em [7]. Estas perdas reduzem a disponibilidade das
observaveis e consequentemente compromete o desempenho do PPS.

Analisando os resultados da Figura 1, é possivel verificar uma alteracdo no padrdo do erro
durante o periodo de ocorréncia de bolhas ionosféricas. Ao longo do dia, quando ndo ocorrem
bolhas de plasma equatorial, os erros apresentam uma elevada correlagcdo. Essa correlacdo
nédo e observada no periodo noturno. Esta fato é um desafio para sistemas de posicionamento
que exigem elevada acuracia. Portanto, nos momentos onde tem-se mais satélites expostos a
cintilagbes intensas, observa-se um maior erro nos satélites e um comportamento anormal no

posicionamento.
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Figura 2 — Mapa de TEC do Brasil as 01:55 UT para o dia 17 de novembro de 2014.
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4. Proximas Etapas

Observou-se um erro na componente vertical superior aos demais, apesar do mesmo ser
observado, tem-se que sua magnitude é cerca de duas ou trés vezes maior que os demais
componentes. Com isso, para proximos trabalhos pretende-se implementar técnicas para
atenuar tais efeitos. Para proximos trabalhos pode-se também expandir as aplicacdes para o
desenvolvimento de um PPP (posicionamento por ponto preciso), sendo que para tal pode-se
utilizar das efemérides precisas para a correcdo dos reldgios dos satélites e podem ser
utilizados modelos regionais para a correcdo da ionosfera e troposfera, bem como utilizar de
combinacdes lineares como ionosphere-free para eliminagédo dos feitos de primeira ordem da

ionosfera.

5. Conclusotes

Os sistemas de navegacdo via satélites sdo utilizados para diversas aplicacGes, inclusive na
area aeroespacial. A implementacdo do metodo PPS apresentou uma seria de desafios pela
complexidade dos sistemas GNSS. Tal desafio permitiu obter o conhecimento em varias
areas tais como geodésia, engenharia espacial e computagdo. Os resultados das
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implemetacbes mostraram a efetividade do método por meio da configuracdo padrdo do
sistema GNSS. As analises dos resultados confirmaram resultados conhecidos da literatura
mostrando os efeitos das bolhas de plasma na alteracdo do padréo do erro no posicionamento.
A implementacdo e os resultados desta pesquisa abriram oportunidades para uma série de
trabalhos futuros, com enfase em particular para o desenvolvimento de métodos e estratégias
de reducéo dos erros no posicionamento em funcédo das bolhas de plasma.

Por fim, conclui-se que o presente estudo se fez de extrema importancia para a formacéo do

bolsista e que contribuira de forma positiva para os proximos estudos que serdo realizados.

6. Divulgacdo dos Resultados

Os esforgos realizados nesta pesquisa foram formalizados em um artigo intitulado
"lonospheric Equatorial Plasma Bubble effects on L1 single frequency code GPS positioning
using precise ephemerides”. Este artigo foi aceito para publicacdo no simposio de 2021: IEEE
International Symposium on Antennas and Propagation and USNC-URSI Radio Science
Meeting. O bolsista apresentara este trabalho entre os dias 04 a 10 de dezembro de 2021 no

evento.
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Resumo

Este trabalho tem o objetivo de realizar estudos numéricos para o sistema de sopro em
dispositivos de hipersustentacdo instalados em asa de alto enflechamento com modelo de
geometria 3D modelada em software CAD e com caracteristicas geométricas conceituais
pariformes e fundamentada em cases de asas de aeronaves de cacas de interceptagdo em
formato delta, analoga a outras aeronaves de combate. Portanto, serdo realizados dois estudos
numéricos pela metodologia de modelo de turbuléncia RANS com niimero de Reynolds= 2,85
x 10E+7 sendo que em ambos os casos serdo analisadas duas combinag¢des do sistema de sopro
sobre os hipersustentadores ( s/at e flap), uma configuracao do sistema terd uma semiasa com
ejecao do sopro saindo por uma fenda posicionada no extradorso do slat a jusante do bordo de
ataque e outra ejecdo de fluido, saindo pela fenda encontrada no flap a montante do bordo de
fuga da semiasa. A segunda analise sera feita com o sistema de sopro da semiasa produzindo

ejecao do fluido que saira apenas por uma fenda no flap a montante do bordo de fuga.

Em todas as combinagdes, os hipersustentadores estardo defletidos em posi¢do maxima com o
slat= 30° e flap= 60°, com isso sera verificado o comportamento do escoamento no perfil
testado em regime incompressivel na atitude de voo com deflexdo maxima dos
hipersustentadores, simulando a fase de voo de aproximagao da pista para pouso. O método
que sera aplicado neste trabalho empregara o uso de simulagdes em software de fluidodindmica
computacional CFD - Ultimate da Autodesk para levantar os dados de gradiente de velocidade
do escoamento e pressao estatica ao longo do perfil, bem como os coeficientes de arrasto e
sustentacdo, que a semiasa sofre com as condigdes de contorno e parametros aecrodinamicos

que serdo vinculados pelo método escolhido de discretizacdo da malha aos parametros de

1
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condicdo de fronteira, utilizados como valores de entrada no solver do software de CFD, para
o processamento computacional do estudo numérico fornecendo assim, os dos dados

requeridos para este trabalho.
1. Introducao

No cendrio de combate aéreo atual existe uma crescente demanda de aeronaves que sejam
capazes de fazer missdes de interceptacdo de forma rapida e furtiva além de demandarem
menos combustivel para aumentarem a autonomia na missdo requisitada. Diante deste
proposito existe uma necessidade de que em projetos desta natureza militar o tempo de reacdo
destes jatos para decolar, interceptar o alvo, escapar e pousar deve ser cada vez menor,
oferecendo assim vantagem nas missdes. Muitas aeronaves que englobam estas caracteristicas
possuem asas com alto enflechamento em formato delta como exemplo: o Saab Gripen JAS-
39, o Dassalt Rafale, Dassalt Mirrage 2000 e Eurofighter Typhoon, sdo usadas pelas forcas
acreas dos paises como aeronaves de superioridade aérea, como vetores de interceptagdo de
ameagas, sendo que essas aeronaves devem pousar em pistas com dimensdes cada vez menores,
como exemplo entre 280 a 350 metros, como verificada em porta-avides da classe Nimitz e
Clemenceau, além de cumprirem o mais rapida possivel a missdo. Como consequéncia disso,
ha um consumo maior de combustivel que por sua vez deixa restrita a autondomia do aviao.
Dessa forma, as aeronaves devem ser dotadas de sistemas hipersustentadores (slat e flaps)
capazes de produzir maior for¢a de sustentagdo e menor forca de arrasto nas fases de

aproximacao da pista, € pouso.

As asas de alto enflechamento produzem a priori, menor sustentagdo que uma asa nao
enflechada, pelo fato de que o coeficiente maximo de sustentacdo de uma asa enflechada além
de ser menor que o de uma asa convencional reta de mesmo aerofolio e area alar, ocorre em
um angulo de ataque maior, soma-se também o fato de que as asas utilizadas nos avides a jato
modernos tendem a ser cada vez mais afiladas ou com menor espessura, tendo menor curvatura
no extradorso que ¢ uma regido importante para maior parte da sustentacdo aerodindmica das
asas, segundo referéncia [1]. Isso resulta em velocidades maiores durante as manobras de

decolagem e pouso e a utilizagdo de dispositivos de aumento de sustentacdo como Slats e Flaps.
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Outros sistemas de hipersustentagdo podem oferecer um aumento potencial da sustentagdo. No
qual, nos gostariamos de ressaltar o mecanismo de sopro no flap. Neste sistema um jato de
fluido ¢ soprado de forma tangente a superficie no extradorso do flap levando a um aumento
consideravel da sustentacdo gerada pelo conjunto hipersutentador. O aumento da sustentacdo
ocorre em decorréncia do fendmeno de hipercirculagdo, mais detalhes podem ser obtidos na
referéncia [2]. A hipercirculagdo em superficies hipersustentadoras é consequéncia do
fenomeno Coanda, que consiste no fato de que um jato de fluido, que no nosso caso ¢ ar,
permanece colado a superficie de um corpo sélido quando soprado tangencialmente a esta
superficie, ou seja, a tendéncia de um fluido tem de se manter colado quando soprado

tangencialmente a uma superficie curva, moires detalhes podem ser obtidos em [3] e [4].

Um modelo 3D (tridimensional) da asa foi desenvolvido com o programa Inventor Autodesk.
Utilizando o solver do CFD-Ultimate, nds iremos realizar simulagdes numéricas do
escoamento em torno da asa 3D. Como resultado iremos apresentar os campos de pressao
estatica e velocidades em torno da asa 3D, bem como os resultado de coeficiente de arrasto de
sustentacdo. As simula¢des foram realizadas considerando as equagdes de Navier-Stokes [5].
Para os estudos serdo analisadas duas combinacdes do sistema de sopro sobre as superficies
hipersustentadoras, em um primeiro caso o jato de ar saira de uma fenda no s/at e no flap e no
outro caso, teremos o jato de ar fornecido saindo somente do flap.

Os programas mencionados (Inventor 2021 e CFD-Ultimate 2021) foram escolhidos por terem
a op¢ao de licenca gratuita e serem mais facilmente exequiveis para processamento em
computadores modelo SAMSUNG Book X40. Este estudo abre possibilidade para analises
futuras da geometria da semiasa com multiplas variagdes de atitude de voo em diversos angulos

de ataque, observando os coeficientes aerodinamicos em outras manobras de voo critico.

2. Materiais e Métodos

Para levantar os resultados apresentados neste relatorio, utilizamos um Computador
SAMSUNG Book X40, processador CORE i5, Placa de video NVIDIA ¢ Memoria 8GB.
A asa 3D foi construida considerando o perfil RAE 102 e a forma em planta foi definida com

em de aeronaves de caca com asa delta (alto enflechamento). A geometria wireframe da
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semiasa com as dimensdes da semiasa, da corda na raiz da asa, indicagdo da CMA=3,59 m
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(corda média aerodindmica) do comprimento do flap e do aileron ¢ apresentada na Fig. 2. A

area de projecdo da semiasa tem 15,1928 m?.

Figura 1. Dimensdes da Semiasa. Todas as cotas estdo em metros.
A etapa de elaboragdo geométrica bidimensional e tridimensional foi realizada importado as
coordenadas do perfil RAE102 no programa de CAD Inventor com escala 1:1 do perfil, ou

seja, em tamanho real, sendo metro a unidade utilizada.

2.1 Método para Simulacio da Geometria da Semiasa

Com base na geometria da semiasa modelada para este estudo, podemos avaliar o
comportamento aerodindmico da semiasa de alto enflechamento, no escoamento
incompressivel, abordando a estratégia de modelo de turbuléncia K-episilon, com codigo de
solver estruturado pelo método de formulagdo RANS.

Compreende-se que o regime turbulento ¢ um fendmeno caracterizado pela intensa flutuacdo
das caracteristicas do escoamento, alto nimero de Reynolds e aumento na difusdo das
particulas, ou seja, aumento na taxa de mistura das particulas do fluido. Para que, a presente
formulacdo seja capaz de capturar este fenomeno, deve-se refinar a discretizacdo do dominio

computacional nas dimensoes de espaco e tempo. A formulacdo RANS (Reynolds Average
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Navier-Stokes) apresenta-se como alternativa a este problema, reformulando as equagdes de
Navier-Stokes ao decompor suas variaveis em componentes médias e flutuantes [6]. A seguinte
formulacdo das equacdes (1) e (2) representa a equagdo de Navier-Stokes determinada para
escoamento incompressivel e com viscosidade constante, o solver do CFD Ultimate utiliza

essas equagdes como base para seus codigos de processamento numérico.

(1). %t") +V(pVV) = =VP + uv? + pg

ou

Q.  por=—VP+uVi +pg

2.2 Condicoes de Contorno das 2 Configuracoes do Sistema de Sopro nas Superficies de

Hipersustentacio

Foram geradas duas malhas para duas configuracdes do sistema de jato de ar na geometria 3D
da semiasa, desenvolvida a partir do perfil RAE 102, oriundo de uma escolha baseada na
referéncia tedrica [1]. Em todas as configuracdes da simulacdo numérica as superficies
hipersustentadoras terdo deflexdo de (30° de slat e 60° de flap). A primeira configuracdo
consiste na injecao de ar soprado por uma fenda no Slat e no flap. A segunda configuracdo s6
apresenta eje¢do do fluido sobre o flap, realizando desta forma uma andlise comparativa do
comportamento aerodindmico do escoamento do fluido no modelo 3D de semiasa, gerado para
simulagdes em CFD. Nas duas configuragdes analisadas as condigdes do escoamento utilizadas
para simulacdo sdo pressao estatica igual a 101325 Pa, velocidade do ar no ensaio do tunel de
vento virtual igual a 72,2 m/s e temperatura igual a 20° C. O angulo de ataque para simulagdes

¢ igual a zero.

No primeiro caso da 1* Configuragdo do Sistema, o fluido ¢ injetado por duas fendas localizadas
no slat e no flap, com o ar soprado pela primeira fenda que esté localizada a 0,363 m do bordo
de ataque do s/at, tendo velocidade de eje¢do de 45,7934 m/s com incidéncia tangente a
superficie, a outra injecdo de ar soprado pela segunda fenda no flap que estd localizada a

0,981m a montante do bordo de fuga da semiasa, tem velocidade de 31,5078 m/s, os valores
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superficies do slat e do flap, com seu valor V2, obtida pela equagdo de continuidade Eq (1),

representada por.

(1). VIA1=V2A2

V141l ~ ‘ . . .
Onde observamos que, V2= —5 ¢ funcdo de A1 (Area da se¢do circular da mangueira, medida

proveniente da area da mangueira do modelo laboratorial do Ttnel de Vento Transonico Piloto,
IAE/ACE/TTP IAE/DCT), A2 (Area retangular da fenda especificada para o slat ou para o flap,
oriunda de nossa geometria da semiasa elaborada em CAD) e Vi (velocidade de ar de
abastecimento na mangueira, obtida pela calibracdo dos ensaios realizados com um modelo do
sistema de aspiragdo de ar testado no laboratorio de Tunel de Vento Transonico Piloto,
IAE/ACE/TTP IAE/DCT). A area A1=59,4468 mm, (medida proveniente da 4rea da mangueira
do modelo laboratorial do Tunel de Vento Transénico Piloto, IAE/ACE/TTP IAE/DCT), Vi=
29,2570 m/s e A2= 37,9800 mm? quando ¢ a area retangular da fenda do slat; assumimos o
valor para A2= 55,200 mm? quando ¢ a 4rea retangular da fenda do flap. A fig. 2 (A e B)
representa esquematicamente o perfil da semiasa com as fendas no slat e flap acionadas em

voo, sendo altura do slar= 9 mm e a altura do flap= 1,2 mm.

0,981 i 0,363
& 3 " il
= ; .:)‘—@)038787_ ——— i
Bl | _ —:;_;'j(\
2
3,59 °
!
a) Perfil com as fendas no slat e flap b) Semiasa com as fendas no slat e flap

Figura.2 Representagdo esquematica do perfil e da geometria 3D da semiasa da 1?

configuracdo, com as cotas medidas em metros
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Para a 2* Configuracdo do Sistema ressaltamos, que a fenda de inje¢do do jato de ar esta
instalada somente no flap, localizado a 0,981 m a montante do bordo de fuga da semiasa
modelada em CAD. O jato de ar ejetado sobre o extradorso do flap, sai com velocidade V2=
31,5078 m/s incidindo tangencialmente na sua superficie, este valor de velocidade foi
determinado através da Eq. (1) equagio ja demonstrada no paragrafo anterior, com o valor de
A2= 55,2000 mm? (Area retangular total da fenda no flap), A1= 59,4468 (Area da se¢io da
mangueira) e Vi= 29,2570 m/s (velocidade de ar de abastecimento na mangueira). A fig. 3 (A
e B) representa em detalhe esquematico do perfil da semiasa com a fenda do flap acionada em

voo, e sua fenda com 1,2 mm de altura instalada somente no flap.

0,981 0,362
5 &
c»°/0 s
A i e
- 00,088 "“\\
= ,/,/_,/ — v:\’\"_i{‘;
,/ ,//
/ 359
a) Perfil com a fenda no flap b) Semiasa com a fenda no flap

Figura. 3 Representacdo esquematica do perfil e da geometria 3D da semiasa da

segunda configuragdo, com as cotas medidas em metros.

2.3. Geracio de Malhas para as Duas Configuracoes do Sistema de Sopro nas Superficies

Hipersustentadoras

O dominio computacional tem 45 m de comprimento, 5,50 m de largura e 6,00 m de altura. A
malha gerada para a primeira configuracdo (Ar ejetado sobre slat e flap) tem 449.659 mil
elementos com 103.888 mil nés, inserimos na malha 4 camadas de parede ao redor do contorno
da geometria para refinar mais a malha. A representagdo da malha da 1* configuragdo com a

ampliacdo da camada de parede pode ser vista na Fig. 4.

4 camadas de parede

Figura. 4 Malha gerada para 1? configuragdo
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Na 2* configuracdo (Ar ejetado somente sobre o flap), a malha gerada tem 394.616 mil
elementos com 93096 mil nos, incluimos também 4 camadas de parede em volta do contorno
da geometria. Na Fig. 5, podemos ver a representacdo da malha da 2° configuracdo com

ampliacdo de camada de parede.

4 camadas de parede

Figura. 5 Malha gerada para 2? configuragao
3. Resultados

Os resultados demonstrados a seguir na Fig.6, estdo relacionados com os valores de gradiente
de velocidade e campo de pressao estatica, com a velocidade de escoamento de ar definido na
condicdo de contorno com valor da velocidade igual 72,2 m/s, implicados na 1* Configuragao
do Sistema de Sopro da Semiasa, onde a eje¢@o de ar sai da fenda do s/at e do flap. Podemos
observar que na Fig. 6 a), a velocidade apresenta uma diminuicdo acentuada na superficie do
intradorso do flap e a montante do bordo de fuga do aerofélio ocorre o maior decréscimo,
chegando nos valores mais baixos, observa-se também um descolamento do gradiente da
velocidade a 1,1966 m da corda do perfil na Fig. 6 b) constatamos que a regido com maiores
gradientes de pressdo esta no bordo de ataque do perfil com delta de pressdo variando de
103500 a 103500 Pa e na regido do intradorso do flap com o gradiente de pressdo estatica

variando de 102000 Pa a 102500 Pa, consideramos o dngulo de ataque 0°.

ouiiunuussanaR

a). Gradiente de velocidade do escoamento ao longo do perfil, na 1* configuracdo do

sistema de jato de ar, com sopro saindo da fenda do slat e flap.
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b). Campo de pressdo estatica ao longo do perfil, na 1* configuragdo do sistema de jato de ar.

Figura. 6 Resultado das simulagdes dos gradientes de velocidade e pressdo estatica.

Os resultados demonstrados a seguir na Fig.7, estdo relacionados com os valores de gradiente
de velocidade e campo de pressdo estatica, com a velocidade de escoamento de ar definido na
condi¢do de contorno com valor de 72,2 m/s, implicados na 2* Configuragdo do Sistema de
Sopro da Semiasa, onde a ejecdo de ar sai da fenda instalada no flap, neste caso ndo ha fenda
no slat. Verificamos que na Fig.7 a), ha descolamento do gradiente da velocidade a 1,02571 m
da corda do perfil. Na Fig. 7 b) constatamos que a regido com maiores gradientes de pressao
estd no bordo de ataque do perfil e na regido do intradorso do flap com o gradiente do campo
de pressdo estatica variando de 102400 a 102800 Pa, consideramos neste caso o angulo de

ataque 0°.

a). Gradiente de velocidade do escoamento ao longo do perfil, na 1* configuracdo do

sistema de jato de ar, com sopro saindo da fenda do slat e flap

b). Campo de pressio estatica ao longo do perfil, na 2* configuracdo do sistema de jato de ar.

Figura 7. Resultado das simulagdes dos gradientes de velocidade e pressao estatica.
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Os resultados dos coeficientes aerodinamicos de arrasto e sustentagcdo foram processados pelo
estudo numérico do software CFD-Ultimate Autodesk. Na 1* configuragdo da semiasa com
injecdo de ar no slat e flap, obtemos o resultado do Cd = 516,1 drag counts, onde 1 drag counts
¢igual 0,0001 e o CI= 0,00505, sendo a forga de sustentacdo L= 241,102 N. Na 2* configuragao
da semiasa com ejecdo do ar somente no flap obtemos os resultados do Cd = 559,7 drag counts,
e 0 CI= 0,019, com sua forca sustentacdo L=901,367 N. Observamos que valores obtidos para

sustentacdo estdo muito baixos. Sendo assim, mais analise sdo necessarias.

4. Conclusoes

Com o método de estudo de simulagdo em software CFD foi levantado dados de gradiente de
velocidade do escoamento e pressdo estatica ao longo do perfil da corda média da semiasa em
duas configuragdes a 1* como sistema de jato instalado no slat e flap e na 2* configuracdo com
0 jato de ar soprado s6 no flap. Podemos constatar que houve um menor coeficiente de arrasto
Cd para a semiasa da 1?* configuracdo (fenda com ejeg@o de ar no slat e flap) do que na semiasa
da 2 configuracdo (fenda com ejecdo de ar no flap). Também observamos que a semiasa
configurada na segunda configuracdo do sistema, obteve maior coeficiente de sustentacdo C/

do que na semiasa da primeira configuracdo do sistema de sopro.
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Resumo

O presente projeto teve como objetivo o estudo comparativo da cinética de reagdo das
ligagdes uretanicas de diferentes homopolimeros de polibutadieno liquido hidroxilado
(PBLH) de grau comercial (Liquiflex-H e Polyvest® HT) com o de grau militar (Poly bd”™ R-
45M), por meio de medidas reoldgicas de viscosidade. Tendo como motivacdo a maior
facilidade de importagdo dos homopolimeros comerciais, uma vez que o PBLH ¢ um material
estratégico utilizado na sintese da matriz polimérica do propelente sélido composito. Neste
contexto, foi desenvolvido um procedimento de ensaio que pudesse ser reproduzido em todos
os sistemas propostos, por meio de um estudo preliminar (Relatério Final 2018-2019).
Utilizando esse procedimento, os trés sistemas poliuretanicos foram avaliados quanto a sua
velocidade de reagcdo com o isocianato IPDI (diisocianato de isoforona) nas razdes molares
(R = [NCO]/[OH]) 0,7; 0,8 e 0,9, sob as temperaras de 30, 45 e 60 °C, utilizando DBTDL
(dilaurato de dibutil-estanho) como catalisador. Determinando-se graficamente o valor da
constante cinética de velocidade de reacdo (k) e a energia de ativacdo (Ea) para a reacgdo
inicial entre PBLH e IPDI. O resultado obtido foi promissor para estudos subsequentes, uma
vez que em relagdo aos pardmetros de processamento importantes para o carregamento dos
envelopes-motores, os trés sistemas apresentaram valores de Ea bem proximos, destacando-se
que a Polyvest® HT apresentou valores de k ligeiramente menores que aqueles do

homopolimero de grau militar.

1. Introduciao

Os motores foguetes a propulsdo quimica possuem o sistema de combustdao promovido pela
queima do propelente, proporcionando um processo de elevada energia térmica que sera
convertida em energia cinética, proporcionando o empuxo necessario para a propulsdo do

1
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foguete.!"! O propelente utilizado nessa reagio pode ser liquido, s6lido ou hibrido. No caso
dos propelentes solidos compdsitos, esses sdo constituidos por agentes solidos oxidantes
altamente energéticos, dispersos em uma matriz polimérica de poliuretano, em sua grande

maioria, baseados em polibutadieno liquido hidroxilado (PBLH).!

O PBLH possui excelentes propriedades, principalmente para aplicagcdes que necessitam de
estabilidade quimica, como no caso do propelente sélido compésito.”! Logo, a formulagio de
sintese da matriz poliuretanica consiste na reacdo quimica entre os grupos hidroxilas
presentes no PBLH e os grupos isocianatos do agente de cura, de maneira que a reagdo entre

. . . . 4
o poliol e o isocianato ocorra em uma velocidade moderada.!!

1.
7
NCO N
OH - & OH + — j‘\ H

02 0.2 06), 0 S

PBLH H
IPDI PU

Figura 1. Esquema da reago entre o PBLH e o IPDI (adaptado de [4]).

A cinética de formacao das ligagdes uretanicas ¢ um dos pontos principais deste estudo, uma
vez que, ira interferir diretamente na aplicabilidade do poliuretano e no tempo disponivel para
o carregamento dos envelopes-motores, ou seja, sua trabalhabilidade no estado ndo curado
(em ingl€s, pot life). Portanto, diferentes sistemas podem ter comportamentos distintos quanto
a sua trabalhabilidade, impactando o resultado e a qualidade do propelente e, por
consequéncia, as propriedades de combustao desejadas, ou seja, as propriedades que, apds a
ignicdo, levam a queima do propelente de uma maneira homogénea, continua e controlada,

resultando no devido impulsionamento do foguete.™

Neste contexto, durante o desenvolvimento deste projeto, iniciado em marco de 2019, foi
estudada a cinética de formacao das ligacdes uretanicas, por meio de medidas reologicas de
viscosidade, a fim de se comparar a cinética de inicio de cura do PBLH de grau militar (Poly
bd® R-45M) com seus homopolimeros de grau comercial (Liquiflex-H e Polyvest® HT). Este
estudo foi conduzido com o objetivo de avaliar a substituicdo do PBLH de grau militar pelo

de grau comercial e o efeito dessa substitui¢do sobre o pot life. Para tanto, foi avaliada a

2
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influéncia da razdo molar entre os grupos hidroxila (OH) e isocianato (NCO), conjuntamente
com a temperatura. A partir das medidas de viscosidade, calculou-se a constante cinética de
velocidade de reacdo, assim como, a energia de ativacao para todos os sistemas PBLH/IPDI
propostos. Nos relatorios anteriores foram apresentados os resultados obtidos com o
homopolimero de grau militar Poly bd® R-45M e com o de grau comercial (Liquiflex-H).
Neste relatorio, serfo apresentados os resultados obtidos com o PBLH Polyvest® HT, também

de grau comercial, bem como, a comparagao com os outros dois homopolimeros estudados.

2. Materiais e Métodos

2.1 Materiais

Preparou-se uma solu¢io-mie de Polyvest® HT (Evonik Industries AG, Alemanha) com 20
ppm de dilaurato de dibutil-estanho (DBTDL), utilizado como catalisador. O isocianato
empregado foi o diisocianato de isoforona (IPDI), de mesma procedéncia e lote daquele

utilizado para reagio com os homopolimeros Poly bd® R-45M e Liquiflex-H.

2.2 Medida dos valores de viscosidade em fungao do tempo
Os ensaios foram realizados utilizando o viscosimetro Brookfield (modelo RV DVI) ¢ o
spindle SC4-27, com rotacdo de 30 rpm. Para se obter o R desejavel para cada amostra, a

massa do IPDI (mnco) foi calculada conforme a Eq. 1:

R= [NCO] _ Lyco *Myco
[OH ] Loy ~Moy

(M

em que, R ¢ a razdo molar; [NCO] ¢ a concentracdo de grupos isocianato; [OH] ¢ a
concentracdo de grupos hidroxila; Inco € o teor de grupos isocianato no agente de cura, no
caso, no IPDI; myco € a massa de IPDI; Ion € o indice de hidroxila do PBLH; moy € a massa
de PBLH. Os valores de Inco e Iom utilizados foram 8,757 mmol/g e 0,87 mmol/g,

respectivamente.

O procedimento experimental detalhado para medida de viscosidade pode ser encontrado no
Relatorio Parcial 2019-2020. As diferentes condigdes de ensaio propostas foram realizadas
em duplicata e em ordem randdmica (Tabela 1), priorizando-se as condi¢des consideradas

criticas (ensaios 1 a 4).

3
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Tabela 1: Pardmetros dos ensaios para o sistema Polyvest® HT/IPD/DBTDL.

Razio molar Temperaturas
[NCOJ/[OH] 30°C 45°C 60°C
Replicata 1 ~ Replicata2 | Replicata 1l Replicata2 | Replicata 1 Replicata 2
0,7 Ensaio 1 Ensaio 10 | Ensaio 6 | Ensaio 17 | Ensaio3 | Ensaio 15
0,8 Ensaio7 | Ensaio 13 | Ensaio5 | Ensaio 1l | Ensaio9 | Ensaio 18
0,9 Ensaio4 | Ensaio 16 | Ensaio 8 | Ensaio 14 | Ensaio2 | Ensaio 12

2.3 Determinagao dos parametros cinéticos k ¢ Ea
A viscosidade do sistema poliuretanico segue a Eq. 2 e, a partir da sua linearizagdo, obtemos
a Eq. 3, na qual o termo k corresponde a constante cinética da velocidade de reagdo,

equivalente a inclinagdo da reta, obtida com auxilio grafico.

kt
n.=n.e (2)

In(z; ) =1In(py) + kt 3)
em que, 77, ¢ a viscosidade absoluta no tempo t; 77 ¢ a viscosidade absoluta no tempo inicial (t

= 0); k ¢ a constante cinética de reagao.

A equacdo de Arrhenius (Eq.4) permite calcular a variagdo da constante & em funcao da

temperatura.

-E

ko fe iT 4)

em que, k ¢ a constante cinética de reagdo; A4 € o fator pré-exponencial; Ea € a energia de

ativagao; R ¢ a constante dos gases perfeitos; 7' ¢ a temperatura absoluta.

Reescrevendo a expressdo, utilizando-se logaritmo natural, tem-se (Eq. 5):

In(k) = In(A4) —If—; (5)

O termo —£a corresponde a inclinacdo da reta (m) que se obtém com as médias dos valores
R

de k em fun¢ao de 1000/T. Portanto, a energia de ativacdo segue a Eq. 6.

Ea=mR (6)
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3. Resultados

As medidas preliminares de viscosidade realizadas para todas as solugdes-maes de
PBLH/DBTDL estao apresentadas na Tabela 2. Observa-se primeiramente, que todas as
solucdes apresentaram, sob a mesma condi¢ao de ensaio, valores do erro bastante proximos,
indicando que a metodologia utilizada possui boa reprodutibilidade, de modo que as
avaliagdes posteriores sobre o comportamento cinético dos sistemas PBLH/IPDI ndo foram
afetados por erros sistematicos das condigdes de anadlise, tais como: controle da temperatura,

método de pesagem do isocianato e do PBLH, assim como calibra¢ao do viscosimetro.

Tabela 2. Medidas de viscosidade das solucdes-maes preparadas com os diferentes
homopolimeros de PBLH.

Solugio-mée Temperatura ~ Velocidade  Torque Viscosidade Erro

0 (rpm) (%) (cP) (cP)

Poly bd® R-45M* 23 12 34 7104 209

20 57 7063 124

Poly bd® R-45M** 73 12 40 8250 206

20 63 7925 126

Liquiflex-H 23 12 44 9125 207
1quiriex-

: 20 73 9100 125

Polyvest® HT 23 12 34 7167 210

20 57 7125 125

* Medida de viscosidade realizada em fevereiro de 2020.
** Medida de viscosidade realizada em setembro de 2020.

Em termos de viscosidade absoluta, a resina comercial Polyvest® HT foi a que mais se
aproximou da resina de grau militar (Poly bd® R-45M), ressaltando-se que a comercial
Liquiflex-H foi produzida em 2008, portanto o efeito do consumo do antioxidante no
aumento da viscosidade torna-se claramente mais evidente. Destacando-se ainda que, devido
a pandemia, os ensaios com a Poly bd® R-45M foram realizados em dois periodos (fevereiro
de 2020 e setembro de 2020) com diferenga de, aproximadamente, seis meses entre eles.
Assim, foi observado um ligeiro aumento no valor de viscosidade, possivelmente ocasionado
pelo seu armazenamento em estufa, o que correspondeu a um envelhecimento acelerado,

logo, propicio a perda do antioxidante que foi incorporado durante sua produgao.



Instituto de Aerondutica e Espago

Programa Institucional de Bolsas de Inicia¢do Cientifica

Apos as medidas de viscosidade das solugdes-maes, os sistemas formados pela adicdo de
IPDI as solucdes-maes foram submetidos ao ensaio reolodgico, por meio de medidas de
viscosidade durante o processo de cura inicial do poliuretano. Observou-se que o sistema
Polyvest® HT/IPDI/DBTDL apresentou comportamento semelhante ao observado para os
outros dois homopolimeros (Poly bd® R-45M e Liquiflex-H) e relatados anteriormente
(Relatorio Parcial 2020-2021). Deste modo, foi observada grande sensibilidade da variagdo
de k com a temperatura e baixa interferéncia do aumento do valor de R no valor de k, em uma
mesma temperatura, para o sistema Polyvest® HT/IPDI/DBTDL. Na Figura 2, sdo
apresentadas as curvas linearizadas de viscosidade em func¢do do tempo para cada razdo

molar estudada em diferentes temperaturas (30, 45 e 60 °C).
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Figura 2. Variagio da viscosidade no periodo inicial de cura para o sistema Polyvest®
HT/IPDI/DBTDL. Razdes molares: (A) 0,7; (B) 0,8; (C) 0,9. Temperaturas: (1) e (2) 30 °C; (3) e (4)
45 °C; (5) e (6) 60 °C.

Os ensaios realizados em duplicatas (1 e 2; 3 ¢ 4; 5 ¢ 6) apresentaram comportamentos
semelhantes para cada condic¢ao avaliada, de forma que procedimento experimental utilizado
apresentou boa repetibilidade, assim como, foi observado nos sistemas anteriores estudados
(Relatorio Parcial 2020-2021). Nota-se também, a tendéncia do sistema polimérico em
apresentar valores de viscosidade consideravelmente menores a medida que a temperatura de
reacdo aumenta, de maneira que, para as razoes molares estudadas, na mesma temperatura, os

valores de viscosidade absolutos resultaram proximos (Figura 2).

Nas Figuras 3 e 4, podemos observar as regressdes referentes a determinagdo da energia de
ativacao pela Equagao de Arrhenius (Eq. 4). Nota-se em todas as condi¢des de sintese para
um mesmo homopolimero, uma proximidade entre as curvas, indicando a pouca interferéncia

da razdo molar, além do paralelismo entre as retas, o que indica certa proximidade entre os
6
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valores da Energia de Ativacdo, como pode ser observado na Tabela 3, mostrada a seguir.
Apenas a regressdo obtida para R igual a 0,8 com PBLH Poly bd® R-45M (Figuras 3 e 4) nio
apresentou o mesmo paralelismo comentado acima. E possivel que esse comportamento tenha

sido ocasionado por diferengas de dosagem de IPDI.
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1
2 A 1. Poly bd® R-45M R:0,9
45 3, ® 2 Poly bd® R45M R:0,8
’ ® 3 Poly bd® R-45M R:0,7
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—
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Figura 3. Determinacio da energia de ativagdo para a reagio inicial entre Poly bd® R-45M e IPDI
(curvas 1 a 3) e entre Polyvest® HT e IPDI (curvas 4 a 6).
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Figura 4. Determinagdo da energia de ativagio para a reagdo entre Poly bd® R-45M e IPDI (curvas 4
a 6) e entre Liquiflex-H e IPDI (curvas 1 a 3).

A Tabela 3 resume todos os resultados obtidos durante o desenvolvimento do projeto (marco
de 2019 a agosto de 2021). Pode-se observar o efeito da temperatura e da razdo molar (R)
para os trés sistemas estudados por meio dos valores da constante cinética do inicio da reacao
de formacdo das ligagdes uretanicas (valor de k). Também sdo apresentados os valores da

energia de ativagdo (Ea) para cada valor de R nos trés sistemas PBLH/IPDI/DBTDL.
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Tabela 3. Efeito da temperatura ¢ da razdo molar na cinética da reacdo dos sistemas
PBLH/IPDI//DBTDL.

Razdo molar Temperatura  k; . 102 ky. 107 Kyegio . 107 Energia de ativacao
[NCO]/[OH] PBLH (°C) (min")  (min™) (min™) (kJ . mol™)
- 30 0238 0227 0.232
PR0121/5b131 45 0,566 0,581 0,573 45,0+ 1,9
60 1,001 1,232 1,161
o 30 0334 0,328 0331
0.7 LSS 45 0760 0,752 0,756 43,00,
60 1,521 1,561 1,541
Polyvest® 30 0213 0212 0212
A 45 0490 0,460 0.475 43,9 40,7
60 1,045 1,004 1,024
. 30 0241 0,239 0.240
Plgz 5b1\c/11 45 0585 0,627 0.606 47.841,0
60 1325 1323 1,324
Liquiflex. 30 0360 0351 0.356
0.8 o 45 0.825 0811 0,818 433+0,7
60 1,651 1,697 1,674
. 30 0237 0,204 0.220
POlgl"TeSt 45 0557 0533 0.545 43,0429
60 1,102 0,995 1,048
. 30 0274 0,269 0271
PROZ’ 5])1\(2 45 0,636 0,640 0,638 452+ 0,3
60 1309 1417 1,363
o 30 0392 0385 0,388
0.9 qu“}llﬂex' 45 0.852  0.863 0.858 41,7403
60 1797 1,658 1,728
. 30 0257 0210 0.234
POI?;“ 45 0591 0,533 0,545 43,0407
60 1,193 1171 1,182

Dos trés sistemas avaliados, o sistema Polyvest® HT/IPDI/DBTDL foi o que apresentou os
menores valores de constante cinética de reagdo para todas as temperaturas e razdes molares
estudadas, o que implica em uma menor taxa inicial de aumento da viscosidade e, portanto,

em um maior tempo de trabalhabilidade (pot life). O valores de k obtidos com o PBLH
Polyvest® HT foram os que mais se aproximaram dos valores de k obtidos com o PBLH de

grau militar (Poly bd® R-45M), portanto, um resultado promissor para o objetivo do projeto.
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Em contrapartida, quando se observa os valores de energia de ativacdo do sistema com a
Polyvest® HT, nota-se que sdo ligeiramente inferiores ao do sistema com a Poly bd® R-45M,
especialmente para os valores de R igual a 0,8 ¢ 0,9, uma vez que o erro associado ao valor
de Ea para o PBLH militar com R igual a 0,7 resultou muito elevado, dificultando a
compara¢do. Adicionalmente, os valores de Ea para os dois homopolimeros de grau
comercial resultaram similares, considerando o erro associado a cada valor, possivelmente
por terem estruturas semelhantes entre si no que se refere a uma quantidade maior de

hidroxilas secundarias quando comparada ao homopolimero de grau militar.

E importante salientar que o homopolimero de grau comercial Polyvest® HT corresponde ao
de maior interesse nesse estudo, como possivel substituto do Poly bd® R-45M, uma vez que é
o produto de maior facilidade de aquisi¢ao no mercado internacional, dado que a Liquiflex-H,
apesar de suas excelentes propriedades, ndo ¢ mais produzida. Os dois homopolimeros
apresentaram valores de Ea similares, considerando o erro das medidas e, esses valores foram

ligeiramente mais baixos que os valores encontrados para o homopolimero militar.

Em um trabalho semelhante ao desenvolvido neste projeto, Sekkar et al.l estudaram a
cinética de reagdo entre PBLH e diversos isocianatos. O PBLH utilizado foi produzido por
Vikram Sarabhai Space Center (VSSC, india). Esses autores verificaram a influéncia da razdo
molar sobre o aumento da viscosidade, assim como o efeito da temperatura, de modo analogo
ao que foi observado neste trabalho. Vale ressaltar que o trabalho de Sekkar et al.l% avaliou a
adicao de diferentes diisocianatos ao PBLH para obten¢do da energia de ativag¢do, o que ndo
foi realizado neste projeto. Ainda assim, comparando-se apenas os valores referentes ao uso
do IPDI, observa-se que esses autores obtiveram valores bem proximos de Ea para o sistema
PBLH/IPDI/DBTDL aqueles obtidos neste trabalho, ou seja, no estudo citado foi obtido o

valor de 45,2 kJ/mol para razdo molar estequiométrica (R=1).

4. Proximas Etapas
O presente relatorio conclui o estudo de cerca de dois anos € meio, tendo atingido o objetivo
inicial proposto. Com os resultados obtidos, pretende-se submeter um artigo cientifico. A

renovagao da bolsa ndo sera solicitada.

9
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5. Conclusoes

Nos sistemas poliuretanicos estudados, ou seja, nos sistemas Poly bd® R-45M/IPDI/DBTDL,
Liquiflex-H/IPDI/DBTDL e Polyvest® HT/IPDI/DBTDL, o parametro cinético k mostrou-se
ser extremamente sensivel a temperatura e pouco sensivel a variagdo de razdo molar, em um
mesmo sistema. Logo, como ja concluido em relatorios anteriores, um dos pontos principais
para o controle do tempo de trabalhabilidade (pot life) do PSC deve ser o controle da
temperatura de sintese, uma vez que esta interfere diretamente tanto na cinética de reagao,
quanto na viscosidade absoluta do propelente. Entretanto, a temperatura atua de forma
concorrente, ou seja, o aumento da temperatura provoca o aumento da velocidade de reacdo e,
portanto, da viscosidade, entretanto, provoca o abaixamento dos valores absolutos da
viscosidade, o que favorece a extensdo do tempo de pot life. Esse comportamento foi
observado para os trés sistemas estudados. Ainda comparando-se os sistemas propostos,
foram obtidos comportamentos semelhantes quanto a energia de ativagdo, o que ¢ um
resultado favoravel para a substituicdo do homopolimero de PBLH de grau militar pelo de
grau comercial. O PBLH Polyvest® HT apresentou valores de k levemente menores quando
comparados com os demais homopolimeros, indicando que esse homopolimero ndo deve

apresentar dificuldades de processamento de propelente quanto ao pot life.
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Resumo

O ferramental técnico utilizado € o software livre OpenFOAM e as analises constituem de
avaliacdo dos modelos matematicos empregados e casos testes utilizando cddigo ja
implementado. Tendo em vista as fisicas mais proximas das condicGes presentes em
operacOes em pocos de producdo de petrdleo, a modelagem implementada se mostrou
adequada para condi¢fes em que 0 escoamento seja apenas completamente miscivel ou
imiscivel, sendo proposta uma modelagem gque combina as implementa¢fes presentes dando
espaco para o desenvolvimento de uma modelagem aplicada a escoamentos multifasicos e

multicomponentes.

1. Introducéo

A Industria de 6leo e gas possui caracteristicas que privilegiam o uso de métodos de
simulacdo computacionais para a obtencdo de solugdes préticas, condi¢bes extremas de
pressdo em meios reativos ou acidos reduzem o potencial para experimentos altamente
controlados em laboratério que reproduzam condicGes reais. Outro aspecto € a escala de custo
associado a implementacéo de tecnologias experimentais e risco com relacao a perda de
producdo, criando um ambiente que almeja por solugdes que nascem de um entendimento
profundo das fisicas e condic¢Ges atuantes, cuja precisdo e viabilidade para adaptacéo e
implementacao sdo inestimaveis.

O paralelo com a industria Aeroespacial neste ponto € revelado, tendo sido levantados pontos
muito proximos dos que resultaram no surgimento da ferramenta de fluidodinamica

computacional no setor aeronautico em meados do século XX. Contudo neste caso hd maior
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interesse nos escoamentos internos, onde ha transporte de multiplas fases ou espécies de
fluido interagindo entre si e com o ambiente da linha de producao e reservatorio.

Isto influi em operacGes como a perfuracgdo, producdo, manutencdo, cimentagéo e
revitalizacdo de pocos de petrdleo, muitas vezes envolvendo a injec&o de fluidos para dentro
do poco, promovendo misturas e reacfes ou até mesmo como propulsor hidraulico,
permitindo que altas concentracdes cheguem a altas profundidades sem a necessidade de
inundagdo completa da linha.

Os escoamentos presentes nestas condi¢des sdo compostos de multiplos componentes,
frequentemente resultando na presenca de multiplas fases e de regides cujas caracteristicas
reoldgicas sdo distintas devido a mistura de alguns destes componentes. Além disso, as
caracteristicas fisico-quimicas de po¢os produtores e injetores podem ser consideravelmente
dificeis de se reproduzir ou antecipar, tornando o uso de ferramentas computacionais com
capacidade de implementacdo de modelos matematicos coerentes com o problema
significativamente atraente, dessa maneira propde-se uma modelagem tridimensional baseada
em Fluidodindmica Computacional, utilizando o Método de VVolumes Finitos, para previsdo
de diversos cenarios de escoamentos multifasicos e multicomponentes na industria de 6leo e

gas.

2. Materiais e Métodos

Este estudo se utilizara do pacote de solvers numéricos OpenFOAM desenvolvido pelo
professor Jasak [1] distribuido em sua versdo 1812 com codigo e licenca de uso livre. A
aplicabilidade do software ja foi constatada em estudos similares recentes como o de
Rodriguez-O Campo [2], a ferramenta é mencionada em mais de 6 mil obras do acervo da
Elsevier, sendo seu uso amplo na comunidade cientifica dada sua licenca gratuita e alto
potencial de customizacéo.

Dentro do pacote estdo implementadas aplicacfes denominadas solvers cuja fungéo é a
solucdo de equac0es diferenciais discretizadas, representativas da fisica predominante em
diferentes tipos de escoamento e em diferentes setores da engenharia.

Considerando os escoamentos multifasicos e multicomponentes como objetos de interesse,
serdo avaliados e testados os diferentes solvers atualmente implementados e sob

implementacdo. Esta analise constitui inicialmente da averiguacdo da modelagem
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implementada, partindo para a realizacao de casos testes e de replicabilidade e culminando na
realizacdo de um caso que emule condigdes de um pogo em operagéao.

A Figura 1 expde os solvers de interesse em sua nomenclatura do software, as caracteristicas
da fisica modelada representam se ha mistura de componentes ou se ha permanéncia de uma
interface discreta entre eles, um outro aspecto de interesse € a generaliza¢do quanto ao
numero de fluidos presentes no escoamento. A implementacdo informa se o solver é presente
na versao utilizada, os solvers utilizados na anélise neste trabalho séo os solver mais
genéricos multiMixingInterFoam e compressibleMultiMixinglnterFoam.

Figura 1: Tipos de Solvers que sdo avaliados

Solver Multifase | Multicomponente | Generalizado Implementagéo
multiphaselnterFoam Sim Néo Sim Presente no pacote
twoLiquidMixingFoam Néo Sim Néo Presente no pacote
multiMixingInterFoam Sim Sim Sim Implementacdo Propria
compressibleMultiMixingInterFoam |  Sim Sim Sim Implementagdo Propria

Uma caracteristica importante dos solvers citados para o setor aeroespacial é a possibilidade
de serem utilizados para inimeras aplicagcbes como: injecdo de par propelente em injetores
antes do processo de combustéo, avaliacdo da permanéncia do filme de refrigeracdo em
camaras de combustdo, simulacédo de processos de cavitagdo em sistemas de pressurizacdo de
linhas e etc.

A principal distin¢do do solver compressibleMultiMixingInterFoam estd na implementacéo
de fisicas adicionais ao multiMixingInterFoam, sendo estas a compressibilidade do fluido e a
adicao de transporte de térmico, isto acompanha as bibliotecas nativas do OpenFOAM de
equacdo de estado, permitindo a modelagem de comportamentos termo fisicos como a
variacdo das propriedades viscosidade (u), a densidade (p) e condutividade e difusividade

térmicas (x e ) para cada uma das fases ou concentracfes de componentes.

2.1 Modelagem Matematica
Tendo em vista que a implementacéo do solver mais generalizado convem da unido das

fisicas especificas modeladas nos demais, é conveniente avaliar as abordagens comuns aos
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modelos distintos, presentes na modelagem no pacote, iniciando-se pela equacao (1) a qual
descreve a Continuidade que assume incompressibilidade.
dp
ot
Os solvers também utilizam uma metodologia em comum denominada VOF (Volume of

0,e V-U =0 (1)

Fluid) que simplifica a equacdo de momento ao tratar dos diferentes fluidos como um Unico
escoamento, introduzindo uma Equagao de Fragdo de Fase, equacao (2), onde a representa a
presenca de cada fluido da interface para fluidos imisciveis e permite a obtencao de
propriedades referente a mistura de fases para fluidos misciveis entre si por meio de uma

média ponderada pela fracéo de fase.

—

6a_atk + U Vo =0 (2)
Sendo o somatoério das fracbes de fase de todos os componentes em uma mesma célula
sempre igual a unidade.
A Equacdo do Momento Linear, equacdo (3), difere entre os casos com e sem miscibilidade,
por meio da adi¢do do termo de tensdo superficial de interface F;, que é calculado a partir da
tensdo superficial () nas regides onde ha gradiente de a, ou seja, que constituem zona de

interface.
Va
Fse=o0 (—v - —a) Va (3)

Desta forma, a Equacdo do Momento Linear, equacdo (4), para fluidos imisciveis € a
composicdo da Equacdo de Navier-Stokes com as propriedades do fluido ponderadas por a
entre os fluidos, com adigédo do termo interfacial.

ap U

F+V-(pm)=—Vprgh—g-th+V-T+Fst (4)

Sendo h a altura de referéncia e T € o tensor de tensdo viscosa equacionado na equagéo (5).
T =v (VD +VUT) (5)
No caso da modelagem imiscivel do solver multiphaselnterFoam também esta presente um

termo de compressao da interface, referente ao sugerido por Henrik Rusche [3], este termo

transforma a Equacdo de Fragédo de Fase, equagéo (6), com a introducdo de um termo

associada a velocidade relativa entre as fases (U,;), para maior estabilidade da interface.
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f
aak — C —
Tt U Vet ) [V (auey Uy )) = 0 (6)
k#j

No caso da modelagem miscivel do solver twoLiquidMixingFoam também ha um novo
termo, equacéo (7), representativo da difusdo entre componentes, de maneira que Dy seja a
difusividade molecular e v, e Sc; a viscosidade cinematica e nUmero e Schmidt turbulentos,

respectivamente.

+U-Va, =V (D 4t
ot g = k

Sct) Vo )

Estas modelagens bésicas ndo séo aplicaveis a condi¢des de escoamento mais especificas
como € o caso do escoamento ilustrado na Figura 2, que apresenta uma imagem de um
experimento de um injetor centrifugo adotado em sistemas propulsivos, pois a metodologia
VoF é inadequada para escoamentos dispersos em que o0s volumes de fase atingem escalas
microscépicas, comportando-se mais como particulas em meio ao escoamento.

Figura 2: Avaliacdo experimental de um injetor de combustivel, Vasquez [4].

2.2 Modelagem Miscivel e Imiscivel

O presente trabalho implementou as modelagens multifasica e multicomponente dentro de
um Unico solver, permitindo a utilizacdo de ambas as modelagens para escoamentos mais
complexos.

Tomando como base o cédigo do solver multiphaselnterFoam, que é genérico e traz consigo
a modelagem multifasica, basta introduzir o equacionamento multicomponente presente no
solver twoLiquidMixingFoam e configurar uma mudanca de modelagem para fluidos
especificos.

Para 0 caso em que se deseja a interacdo entre os multiplos fluidos misciveis e imisciveis

entre si adota-se no codigo uma flag (M) que indica quais fluidos sdo misciveis, esta flag
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indica ao solver qual equacéo de fracdo de fase utilizar nas regides de interacdo entre os
fluidos, assumindo que seu valor seja 1 para fluidos misciveis e 0 para fluidos imisciveis,
dada as limitagdes deste tipo de implementac&o, foi retirado do codigo o termo de
compresséo de interface, terminando na modelagem descrita na equagédo como consta na
equacao 8.

aO(k

\Y
- + U Vo =M=*V- (Dk+—t>Vock (8)

Sce

Para tanto, esta varidvel M deve ser definida pelo usuario, de maneira que sejam conhecidas
quais interacdes fluidas resultam em mistura e quais resultam na formacédo de uma interface
discreta.

Visando ilustrar as capacidades deste solver implementado realizou-se um teste comparativo
entre os solver, em uma simulacdo de inversao por densidade de fases de &gua e lama (massa
especifica 1% maior), sendo apresentado a seguir na Figura 3.

Figura 3: Comparacdo entre os multiplos solvers para escoamento multicomponente.

twoliquidMixingFoam

multiphaselnterfFoam

E

multiMixinginterfoam (Miscivel) - > (-

Fracdo de Volume de Lama
-000 0.10 020 030 040 050 060 070 080 090 1.00

O teste apresentado revela que o solver ja é capaz de representar, a0 menos visualmente, os
efeitos de transporte de fase e espécie quando comparados com o0s solver presentes no
OpenFOAM.

O proximo teste consistiu na realizagdo uma operacao de bombeio de mualtiplos fluidos,
reproduzindo condigdes de operacdo em linhas e pogos de petrdleo. O teste apresenta uma
sequéncia de bombeio ilustrativa de um processo de cimentacdo, cujos fluidos e vazdes sao

apresentados na Figura 4Figura, em dominio bidimensional, o teste é importante para avaliar
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0 comportamento dindmico do modelo implementado em escoamentos onde uma fracdo dos
fluidos seja imiscivel.

Figura 4: Dados da simulagéo de bombeio

Fluido| Mistura|Inicio do Bombeio [s] | Vazdo [m3/s]
Diesel | Miscivel 16 0,01
Lavador | Miscivel 0 0,01
Resina | Imiscivel 3-10|0,013-0,0145
Cimento | Miscivel 8 0,01
Espacador | Miscivel 12 0,0145
Agua| Miscivel 14 0,0145

Observa-se pelo Figura 5 a interagdo entre o fluido Imiscivel e as Fases de mistura com o
fluido Espacador e Diesel, acima e abaixo respectivamente. Pode-se observar que em situacao
de bombeio ha perda da boa resolucdo da interface, possivelmente ligado a remocéo do termo
de compressdo da interface da equacéo de fase, mas ainda assim € possivel identificar a
formacdo de uma extensa camada de resina viscosa nas paredes do dominio, representando
escoamento bifasico na configuracdo de anular, que permanece discernivel apesar das baixas
concentracdes e desenvolvimento do escoamento.

Figura 5: Resultados da simulacdo de bombeio.
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000 050 1.00

B— T —
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0.00 0.50 1.00

—
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000 050 1.00

—

V
I

Enquanto que este teste ndo traz diretamente nenhuma aplicagédo fora das operagdes em pogos
e linhas de producéo de petrdleo, ele apresenta algumas das limitacdes com a estratégia
adotada, especialmente para o caso em que a resolucdo da interface fluida seja de interesse

critico para a analise computacional.
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O segundo teste envolvia uma potencial aplicacdo do solver na industria aeroespacial, no que
se refere a predicdo da espessura de filme de fluido sobre a parede de camaras de combustéo
de turbinas, relevante para o problema de refrigeracdo da cdmara, como observavel na Figura
6.

Figura 6: Desenho ilustrativo dos filmes de refrigeracédo

area dos injetores da "wall layer"
"wall layer" TWL= 2300 a 2500K

|
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I’{[IIA‘ filme e vapor de

combustivel combustivel

E\J\EA\ MNANMNN

| ST

placa de
injetores cinta de
refrigeragao

No trabalho de Silva [5] ele apresentou resultados de investigagdo deste método de
refrigeracdo onde analisou experimentalmente o filme formado pelo liquido que escoa pela

parede interna da camara de combustéo.

Sendo assim, para inicio deste estudo foi produzida uma malha computacional no formato
wedge bidimensional, que representa uma fatia da secdo longitudinal da regido de interesse de
uma cadmara de combustdo extrudada em 5 graus em relacdo ao eixo central da camara. A
aparéncia final da malha pode ser observada na Figura 7Error! Reference source not
found..

Figura 7: Malha do dominio computacional usado na simulagéo.

7o

Uma simulagdo subsonica foi realizada inicialmente para avaliar o comportamento do solver

em seu estado atual. Os pardmetros de entrada deste teste como as propriedades do fluido



Instituto de Aerondautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de Iniciacdo Cientifica

combustivel e o fluxo méassico de combustivel estimado foram estimados de Almeida [2] de
maneira que considerou o escoamento constituido de ar atmosférico e o filme liquido
composto de querosene, enquanto que as propriedades dos demais fluidos e condigdes de
contorno atmosférico foram extraidas do trabalho e Vasques [4] .

Foi feita entdo a simulacao considerando o caso em que a fase liquida se difunde na fase
gasosa, cujos resultados séo observaveis na Figura 8Error! Reference source not found..

Figura 8: Resultados da avaliagdo do escoamento multicomponente para cdmara de empuxo.

Velocidade (Mach)
000 010 020 030 040 050057
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1.10 1.20
| |

O solver se mostrou-se capaz de encontrar uma solucao para este caso, tendo alcancado
estado estacionario em 0,4 [s]. Neste caso ndo houve difusdo suficiente do filme liquido, que

faz sentido tendo em vista o escoamento subsonico sobre todo o dominio.

A estratégia wedge bidimensional acabou resultando em uma severa influéncia da incidéncia
de volume liquido no interior da garganta, resultando em um estrangulamento
proporcionando elevadas velocidades. Os resultados obtidos neste ultimo teste serviram de
motivacao para o desenvolvimento do solver multiMixingInterFoam em sua forma mais

ampla, compressibleMultiMixingInterFoam.

2.3 Implementacao de Compressibilidade e Temperatura
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A implementacdo destas fisicas seguiu l6gica semelhante a implementacédo anterior, tomando
como ponto de partida um solver multifasico compressivel ja presente no pacote OpenFOAM
adicionando sobre este a fisica multicomponente.

O solver escolhido como base foi 0 compressibleMultiphaselnterFoam, presente no pacote
desde sua primeira versdao anual em 2016. Este solver modela o transporte de momento linear
de maneira idéntica ao multiphaselnterFoam apresentado anteriormente, sendo suas duas
diferencas envolvendo a equacao de balango de energia térmica e adi¢do do termo transiente
na equacao da continuidade, o que resultard fechamento do sistema de equagdes de pressdo e
velocidade, cuja solucdo se dara por meio de algoritmos sequenciais (Holzman [7]), e ndo de
acoplamento Pressdo-Velocidade.

A equacdo de balancgo térmico € apresentada na Equacao (9). A modelagem multifésica para a
temperatura (T) deve considerar ndo apenas as propriedades de cada uma das fases tdo como
da mistura, inclusive em regides de interface computacional, estas propriedades estdo
atreladas ao volume de cada fase na célula (o), além da conversdo direta da energia cinética

(K) para térmica por meio de trabalho.

nf nf

a(pT - a(pK

—(;’t Ly Z[ak PrP]T + VoUp + Z[—Coz‘k ( (gt ) v ockpkcl)K)] = V2 (T) (9)
k=1 k=1

3. Resultados

A reproducdo do segundo teste (caAmara de combustdo) se mostrou imensamente instavel com
o0 solver compressibleMultiMixingInterFoam, sendo que testes realizados com o solver base
(compressibleMultiphaselnterFoam) apresentaram comportamento semelhante, que sugere a
conclusédo de que o solver é inadequado para reproducdo de escoamentos supersonicos.
Considerando isto os esforcos foram voltados para a validagdo do modelo multicomponente

implementado nas duas versdes de solver apresentadas neste trabalho.

3.1 Validagdo Analitica

A primeira validacdo foi feita considerando-se um dos casos analiticos propostos no livro de
Crawford [8], o caso consiste no escoamento permanente em um duto e 0 mesmo também foi
utilizado para a validacdo multicomponente do software ANSYS Fluent. O software comercial
ANSYS Fluent serd usado como referéncia nas validacGes, dada a escassez de recursos

bibliogréficos de referéncia para escoamentos multicomponentes.

10
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O escoamento se da com velocidade fixa em um dos lados (inlet) e pressao fixa no outro lado

(outlet) e se encontra no estado permanente. No inlet a fracdo volumétrica de uma das espéci

QAcnPq

€S

é 1 enquanto nas paredes a fracdo volumétrica da outra espécie € 1. Ambos espécies sdo

exatamente iguais em densidade de 1 [kg/m3] e viscosidade dele-05 [Pa.s]. A difusividade é

de 1.43e-05 [m2/s]. As condicBes de contorno e o diagrama do caso podem ser vistos n
Figuras 9 e 10.
Figura 9: Condic@es de Contorno do Caso Analitico.
Grandeza Inlet Outlet Parede
[ u [m/s] (1.0.0) Vu-n = (0,0,0) (0,0,0)
| Pron [Pr:: Vp,._,',;, -n=10 1x10° \_-'p,._e,_;, -n=10
| (l‘.‘:JJrn'H sA 1 V(‘x;n ciesA "1l = 0 0
(.-‘.-\pf't tesB 0 vc‘apr"ﬂ sA-Il= 0 1
Figura 10: Diagrama do Caso.
(Ii,u ciesA — 0
C .ap;m'x-:H =1
('-;.Y» ciesB = 0 "If l‘l‘ .‘II‘I
c L = | Diametro = 0.005 [m] | —>
— speciesA = \ f |

Comprimento = 0.1 [m]
Realizado o caso, é possivel notar por meio da Figura 11 que o transporte de fase no sentido
radial é idéntico entre os solvers multicomponentes apresentados até entéo.

Figura 11: Visualizacdo da Reproducéo do caso analitico.
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Este fato fica mais evidente quando extraidas as concentracOes, apresentadas na tabela
comparativa na Figura 12 para os casos bicomponente (twoLiquidMixingFoam) e utilizando

o0s solvers multicomponentes do software ANSYS Fluent.

as

11
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Figura 12: Resultados Obtidos para a modelagem multicomponente do solver

multiMixingInterFoam.

o EC AN S & EaAT Razéo Erro relativo

o . . en en . )

Posicao axial [m] Analitico ) P p multicomponente - | multicomponente -

bicomponente Fluent multicomponente . N
analitico analitico

0,01 0,8225 0,8226 0,8223 0,8229 1,0005 0,049%
0,02 0,7308 0,7308 0,7307 0,7311 1,0004 0,041%
0,03 0,6593 0,6592 0,652 0.6595 1,0003 0,030%
0,04 0,5992 0,5991 0,5991 0,5994 1,0003 0,033%
0,05 0,5469 0,5469 0,5469 0,5471 1,0004 0,037%
0,06 0,5006 0,5005 0,5006 0,5005 0,9998 0,020%
0,07 0,4589 0,4589 0,4591 0.4589 1,0000 0,000%
0,08 04212 0,4212 04214 0,4212 1,0000 0,000%
0,09 0,3869 0,3869 0,3871 0,3869 1,0000 0,000%
0,1 0,3555 0,3555 0,3558 0,3556 1,0003 0,028%

3.2 Validagdo Comparativa

As comparacOes simuladas contra o Fluent tiveram como objetivo verificar tanto o processo

de andlise de convergéncia de residuos quanto o processo de convergéncia de malha. Por fim

também pode ser feita uma comparacdo dos resultados em ambos os softwares.

A primeira verificacdo feita foi para o caso multicomponente mais simples, no qual ocorre
somente difusdo em um caso trifasico, com diagrama e condi¢6es de contorno apresentadas
na Figura 13. Os fluidos A, B e C séo exatamente iguais em densidade de 1000 [kg/m?] e
viscosidade 0.001 [Pa.s]. A difusividade é de 1e-03 [m#s] e o tempo final de simulac¢&o foi

200 [s].

Figura 13: Diagrama do primeiro caso comparativo e condi¢des de contorno.

Todas as paredes sdo somente barreiras, com condicdo de gradiente zero para todas

grandezas. O objetivo é impor as condi¢des iniciais de concentracdo de cada espécie e

Fluido A

1[m]

Grandeza Parede

u [m/s] | Vu-n=(0,0,0)
Prgh [P(L] vprgh -n=0
CspeciesA vcspeciesA n=20
CspeciesB vcspeciesB -n=20
CspeciesC' vcspeciesc -n=>0

simular apenas com efeitos de difusdo. Nao héa efeito da gravidade no caso.

12
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O grafico na Figura 14 compara os resultados obtidos com o multiMixingInterFoam no

OpenFOAM e o solver multicomponente do Fluent.
Figura 14: Gréafico com os resultados do primeiro caso comparativo.
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O segundo caso elaborado para a verificacdo do solver consiste de um fluido empurrando
outros em uma tubulacédo, para uma simulacdo com simetria radial, com o diagrama do caso
apresentado na Figura 15. O objetivo é avaliar o comportamento do solver em um caso com
adveccao e difusdo. Os fluidos A, B e C sdo exatamente iguais, com massa especifica de

1000 [kg/m3] e viscosidade de 0.001 [Pa.s]. A difusividade € de 1e-06 [m2/s]. Somente o
fluido A é injetado, os outros sdo configurados como condicéo inicial no dominio seguindo as

condigdes de contorno apresentadas na Figura 16.
Figura 15: Diagrama do segundo caso comparativo.

eix0 X

Fluido C

Fluido A Fluido B

0.5 [m] 0.8 [m] Outlet

Diametro = 0.1 [m]

Comprimento = 4 [m]

Figura 16: Condic¢des de contorno do segundo caso comparativo
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Com a realizacédo deste caso, é possivel avaliar o desempenho do solver comparativamente ao
do software ANSY'S Fluent, apresentado no grafico da Figura 17.

Figura 17: Condicdes de contorno do segundo caso comparativo.
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4. Proximas Etapas

Tendo em vista que o principal problema encontrado com relacdo ao desenvolvimento da
pesquisa foi a robustez do cddigo base, seria necessario um diagnostico seguido de novas
implementacdes nos solvers utilizados como base ou substituicdo por solvers mais adequados

para escoamentos sonicos.

5. Conclustes

Em sua etapa atual o solver multiMixingInterFoam ja se mostra aplicavel a fisicas multifasica
e multicomponente, tendo suas capacidades com relacdo a fisica multicomponente tendo sido
validadas nesta pesquisa.

Apesar do seu potencial ter sido reduzido dado instabilidades numéricas de natureza
desconhecida provenientes das interacfes entre as componentes internas da programacéo do
cddigo, tornando o uso do compressibleMultiMixingInterFoam em sua forma atual inadequado
para a maioria dos casos que escapam a aplicacdo do solver de fisica menos generalizada a
metodologia utilizada se mostrou adequada para a expansao de solvers existentes com a adi¢do

de novas fisicas para algoritmos mais simples.

14
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Resumo

A Camada Limite Planet&ria (CLP) é aregido mais baixa da atmosfera tendo uma interacéo
direta entre a superficie e a atmosfera. Desta regi&o de interacdo turbulenta, apresenta fluxos
verticais de energia, momentum e propriedades escalares que se alteram de um dia para outro,
modificando a dindmica e a termodindmica das circulacbes atmosféricas. Esta estrutura
vertica da CLP préxima da superficie pode ser classificada em trés tipos diferentes de
Camadas Limites Planetarias. a Camada Limite Neutra (CLN) que tem o fluxo de calor
sensivel e latente proximo a zero; Camada Limite Convectiva (CLC) naqual o fluxo de calor
sensivel e latente € dado da superficie para a atmosfera sendo positivo, ocorre durante o diae
a Camada Limite Planetéria (CLP) noturna, gue se divide em dois tipos de resfriamento, o
turbulento (Turbulenta) ou o radiativo (Estavel). Os dados coletados deste trabalho ocorreram
durante a CLP noturna, formada quando o fluxo de calor sensivel e latente € dado da
atmosfera para a superficie. A CLP noturna necessita a existéncia de um resfriamento
significativo, céu sem nuvens, baixa umidade e ventos fracos (resfriamento radiativo) ou
fortes (resfriamento turbulento), normalmente estas condi¢Bes sdo encontradas durante o
periodo noturno em todas as regides do planeta. Estudos sobre a CLP sdo de grande
importancia meteoroldgica, pois partes significantes dos processos fisicos atmosféricos
ocorrem dentro desta regi&o, e por consequéncia, podem afetar as atividades humanas, mais
especificamente as atividades de meteorologia aeroespacial. Neste trabalho foi redizada a
estimativa de algumas varidveis fisicas atmosféricas, para caracterizar o tipo perfil
atmosférico nas regides de estudo. Usou-se o perfil da temperatura potencial e os dados do
perfil vertical do vento obtidos por radiossondagens para calcular o perfil do nUmero de



Instituto de Aeronautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de I niciacdo Cientifica

Richardson. Portanto, com bases nas andlises e estimativas descritas foi identificado
preliminarmente que a altura da CLP noturna de S&o José dos Campos, foi maior que a de
CLP noturna de Alcantara, o resfriamento da superficie do planeta é muito complexo, em
parte € funcéo da latitude e de outros aspectos fisi cos associados.

Paavras-chave: Camada Limite Planetaria, Camada Limite Noturna, NUmero de Richardson.

1. Introducéo

A Camada Limite Planetaria (CLP) é definida pela regido mais baixa da atmosfera [1].
Possuindo uma interacéo direta com a superficie da Terra [5] e esta relagdo causa a troca de
energia e de fluxos verticais como momentum e propriedades escalares em um periodo de 24
horas [3]. Com estes fluxos ocorrem modificagbes na dinamica e termodindmica das
circulacbes da atmosfera e atuam em larga escala e mesoescala. Apresenta a influéncia da
interacdo com diferentes tipos de superficies e de relevo, pois a superficie da terra ndo é
homogénea, tendo variagdes do tipo de solo e de superficies liquidas, como lagos e oceanos,
também apresentando variagdes no tempo e espaco.

A CLP é classificada conforme suas forcantes sendo Camada Limite Convectiva, Camada
Limite Neutra e Camada Limite Planetéria noturna. A primeira ocorre quando o fluxo de
calor sensivel e latente é dado da superficie para a atmosfera sendo assim um fluxo positivo.
O segundo é quando o fluxo de calor sensivel e latente apresenta valores proximos a zero. E o
terceiro que na literatura é citado como estavel ou noturna, tendo um grande enfoque neste
trabalho, pois tem sua formacdo quando o fluxo de caor sensivel e latente é dado da
atmosfera para a superficie, ocorrendo um fluxo negativo. Geralmente esta camada precisa
de um resfriamento, céu sem nuvens, baixa umidade e ventos fracos (estével), no entanto e
também pode ser turbulenta com ventos fortes. A CLP possui variagcdes didrias conforme
visto por [3], pois ao longo do dia a insolagdo solar varia, afetando diretamente e
inversamente a camada [12]. Também apresenta variagdes no decorrer das estagdes do ano,
pois a Terra possui uma inclinagdo com um angulo de 23° 27’ em relagdo a seu proprio eixo
com isso a quantidade de incidéncianéo € igual.

Contudo s&o de extrema importancia o estudo das variagOes das camadas limites planetarios e
estimar a sua altura, pois com isso € possivel realizar analises e estudos meteorol 6gicos que
permitam reconhecer o comportamento fisico e consequentemente aplica-1o nas atividades de
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meteorologia aeroespacial, como exemplo a dispersdo da pluma dos lancamentos dos
foguetes. Outros trabal hos cientificos abordam o uso das informagdes de CLP como [4], [6],
[8], [9], [10], [11] €[13].

Portanto este trabalho tem como objetivo estimar as diferentes alturas fisicas da camada
limite planetaria noturna, pois com isso sera possivel analisar, fatores fisicos da dispersio da
pluma do foguete, que € de grande importancia aeroespacia naregido de Alcantara, além de
visudizar a diferenca nas alturas da camada limite noturna em uma regido tropical e
subtropica em latitudes médias. Isto se dard por meio da metodologia do NUumero de
Richardson, que permite classificar os perfis verticais por radiossondagens realizadas em S&o

José dos Campos e no Centro de Lancamento de Alcantara.

2. Materiaise Métodos

Para o presente trabalho foram utilizados os dados de radiossondagem daregi&o de Alcéantara,
Maranh&o, e daregido de Sao José dos Campos, S&o Paulo. Foi realizado o presente trabalho
nestas regides, pois Alcantara € um municipio da regido metropolitana de Sdo Luis e tem um
centro aeroespacia na qual sdo lancados foguetes para missdes brasileiras. S0 José dos
Campos € a sede da regido metropolitana do Vale do Paraiba e Litoral Norte, tendo a Usina
Cel. Abner, pertencente ao Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial, onde sdo
realizados testes com foguetes. Portanto € de extrema importancia estimar a CLP noturna
destas regibes, para fins de conhecimento e € uma informac&o estratégica com inimeras
aplicacdes na area de meteorologia aeroespacial. As radiossondagens foram realizadas no
Centro de Lancamento de Alcantara e no sitio de Observacdo de Fendmenos Atmosféricos
(OFA) da Divisdo de Ciéncias Atmosféricas (ACA). A radiossondagem € um sistema, no
qual é composto por um baldo atmosférico e de sensores que séo lancados na atmosferalivre,
coletando dados meteoroldgicos. Estes dados continham ano, més, dia, minuto, altitude,
temperatura e velocidade. Foi escolhida para redizar as estimativas em Alcantara, a
radiossondagem em dias aeatdrios no decorrer do ano de 2014, para se ter uma estimativa de
variabilidade anual. Na OFA foram utilizados dados coletados no més de agosto de 2020 por
uma campanha de treinamento do pessoal técnico da ACA. Os dados das radiossondagens
foram coletados e trabalhados para ser obtida a temperatura potencia (68) que teria se fosse
reduzido a parcela de ar seco até a presséo padréo de 1000 hPa, a transformagéo foi realizada
pela Equagéo 1:
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Sendo ¢, € o calor especifico do ar seco em pressdo constante, Ry € a razéo entre R/ mg,
sendo R™ aconstante universal dos gasesemy 0 peso molecular efetivo do ar seco. A razdo
R4/ ¢, parao ar seco é2/7.

Porém ndo se tem a pressdo atmosférica (P) diretamente por isso foi necessario estimar
utilizando a pressdo atmosférica em niveis de altura correspondente como foi realizado por
[2] utilizando a formula barométrica diferencial para pequenas diferencas, mostrado na

Equacéo 2:
dZ =K+T+Z

P1
No qual dZ é adiferenca de aturas entre os niveis das pressdes em P1 e P2, T € atemperatura

em Kelvin, P1 € o nivel de referéncia de presséo e dP € a diferenca de pressdo entre os nivels
P1 e P2. Tendo estes valores interpolados foi realizada a segunda parte da pesquisa que
consiste em estimar o nimero de Richardson, este realiza as derivadas parciais que seréo
calculadas por diferencas finitas, nos pontos verticais do perfil das radiossondagens.

Resultando na seguinte Equagéo 3:

]c=]

ABs AU
w* —

Ri = -
8 (AUP

©)
Em que, g é aaceleracdo da gravidade, o 6 médio é atemperatura potencial média da camada,
AB e AU sdo respectivamente as diferencas da temperatura potencial e da velocidade

estimadas nas espessuras AZ.

Casos Data Hora | Altura | Temperatura TePn;f:r:iit;ra Locagao

1 28/08/2018 00:01 49 17.9 34.9 Alcantara
206 16.9 34.51

2 28/08/2018 12:58 49 22.2 40.74 Alcantara
265 20 34.83

3 27/02/2020 17:59 49 27.8 47.84 Alcantara
174 26 44.25

4 19/05/2008 | 23:39 49 25.8 21.27 S30 José dos Campos
406 25 20.12

5 17/09/2010 | 23:29 49 26.3 45,98 S30 José dos Campos
141 26 49

6 10/07/2014 | 23:38 49 26.6 46.36 S30 José dos Campos
265 25.6 41.5
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Tabela 1. Classificagdo das Componentes principais
Foram analisados alguns dias para entender o padréo, como foi apresentado natabelaacimae
os graficos abaixo sdo exemplos dos dias que mehores representaram a camada limite
noturna tanto para S&o José Campos quanto para Alcantara, tendo como objetivo demonstrar
avariacdo datemperatura com as alturas.
Os gréficos 1, 2 e 3 sdo daregido de Alcantara e os 4, 5 e 6 sdo da regido de Sdo Joseé dos

Campos.

Temperatura em altitude Temperatura Potencial em altitude

Figura 1: Perfil de Temperaturado dia10 de | Figura2: Perfil de Temperatura Potencial do
julho de 2014, observada no Centro de dia10 dejulho de 2014, observada no
Langcamento de Alcéantara. Centro de Langamento de Alcantara

Numero de Richardson em altitude

200

Altura (m)

100

Numero de Richardson (Ri)

Figura 3: Perfil do Nimero de Richardson do dia 10 de julho de 2014, observada no Centro
de Lancamento de Alcéantara.
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Temperatura em Altitude

Altura {m)

Temperatura (2C)

Altura {m)

Temperatura (2C)

Figura 4: Perfil de Temperaturado dia28 de
agosto de 2020, no sitio da OFA no Instituto
de Aeronautica e Espaco em S&o Jose dos
Campos, S&o Paulo.

Figura 5: Perfil de Temperatura Potencial do
dia 28 de agosto de 2020, no sitio da OFA no
Instituto de Aeronéutica e Espaco em S&o
Jose dos Campos, Séo Paulo.

Numero de Richardson em Altitude

300

~
=

Altura {m)

-0,008 -0,006 -0,004 -0,002 0

-0,01

Nimero de Richardson (Ri)

Figura6: Perfil do Numero de Richardson do dia 28 de agosto de 2020, no sitio da OFA no

Instituto de Aeronautica e Espaco em Sdo Jose dos Campos, Séo Paulo

3. Resultados
A intencdo deste trabalho é redlizar estimativas de altura da CLP noturna nas duas regides

escolhidas. O critério usado para definir a espessura da CLP foi a atura da inversdo térmica,
por isso em Alcéntara foi estimado o valor de 100 metros e em S&o José dos Campos foi a
altura de 250 metros, (Figuras 1 e 4). O perfil de resfriamento da atmosfera segue um padréo
de uma fungdo exponencial, e sua profundidade vertical pode ser estimada pelo perfil vertical
da temperatura potencial. Portanto foi visto que apresentou uma profundidade de 100 m, a
CLP noturna tem uma espessura muito baixa. O perfil do nUmero de Richardson mostrou que

grande parte da atmosfera, tende a apresentar estabilidade. JA para Sao José dos Campos, 0

6
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perfil vertical da temperatura potencial mostra que a CLP noturna foi mais profunda (Figura
6).

4. Préximas Etapas
Ampliar a andlise redizada, identificando um ndimero maior de dias que possuem uma
estrutura estratificada, e também possam caracterizar a existéncia da Camada Limite

Planetéaria Noturna, estimando as suas escalas verticai s associ adas.

5. Conclusbes

O presente trabalho permitiu estimar a altura da CLP noturna, usando o perfil da temperatura
potencial, e o clculo do nimero Richardson, para obter uma estimativa das alturas que
caracterizariam a Camada Limite Planetaria noturna nestas regides. Com a continuagao deste
trabalho usando um maior nimero de observacdes, estimar um padréo que a CLP noturna de
S80 Jose dos Campos e de Alcéantara. A importancia dessas estimativas tem grande
implicagdo operaciona nos langcamentos de foguetes no CLA, pois o nivel de turbuléncia
associado ao tipo de perfil de CLP noturnaimplica na maior ou menor dispersao da plumado

foguete nos lancamentos.
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Resumo

Neste estudo foi analisado as influéncias de tempo que os filtros, neste caso do tipo
Butterworth, e o conversor digital-analdgico apresentam na determinacdo da atitude de um
corpo. Por meio de simulagfes que ocorreram no Laboratdrio de Identificagdo Controle e
Simulacdo da Divisdo de Controle e Estruturas localizado no Instituto de Aeronautica e
Espaco, foi possivel perceber que a utilizacdo de filtros e conversores geram atrasos de tempo
gue podem ocasionar efeitos a serem considerados na determinagdo da atitude de um corpo.
Desse modo, evidencia a necessidade de té-los perfeitamente configurados para o
desenvolvimento de projetos de controle de atitude de misseis, satélites, aeronave, entre

outros.

1. Introducéo

Segundo TAKAHASHI [1], pode-se definir a atitude de um corpo por meio da posicéo
angular que ele se encontra em relagdo a uma outra posicao angular de referéncia, sendo isso
a orientagcdo do corpo no espaco. Ter o conhecimento da atitude de um corpo é de extrema
importancia para operacdo de misseis, foguetes, satélites e aeronaves, além da area de
navegacao.

Na determinacdo da atitude ha métodos que fazem necessario 0 uso de girdmetros,
acelerdmetros, entre outros sensores. ESsses sensores apresentam erros que podem se
acumular ao ponto de ser inaceitavel. Neste estudo, com base na concepgdo dos projetos de
foguetes realizados pelo |AE, foram utilizados uma central inercial e um bloco girométrico e

na saida desse bloco houve a implementacdo do Filtro de Bloco Girométrico (FBG).
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Conforme BARBOSA [2], esse filtro apresenta amplificadores operacionais que por meio de
suas dinamicas de funcionamento, é possivel obter um filtro do tipo Butterworth de 3° ordem.
Esse tipo de filtro € de fécil implementagdo em uma simulacdo, onde permite entdo a
verificagdo de desempenho da malha de controle. Assim, o estudo buscou analisar 0 modo
como um filtro do tipo Butterworth influencia na malha de controle gerando atrasos e,
consequentemente, imprecisio na determinacdo da atitude. Sendo uma informagdo

fundamental para a correta operacdo de misseis, foguetes, aeronaves e satélites.

2. Materiaise Métodos

Nesta pesquisa sdo utilizados alguns equipamentos que se encontram no Laboratério de
Identificaco, Navegagdo, Controle e Simulagdo (LICS) da ACE do IAE. Além disso, é
utilizado um programa elaborado em LabVIEW, cujas fungbes sdo: fazer a integragdo desses
equipamentos, obter os dados para andlise do experimento realizado e fornecer uma animagéo
da rotacdo do objeto smulado usando angulos de Euler. Esses equipamentos, uma
representacéo do programa e as principas equagdes gue regem o0 movimento do corpo em

andlise, sdo mostrados a seguir.

2.1. Equipamentos
2.1.1. Mesade 3 eixos
Simulador com 3 graus de liberdade, que pode fornecer com grande precisdo uma alta rigidez

torcional.

Figural- Mesade 3 eixos (Acutronic AC33V-F).
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2.1.2. Mesa Controladora
Sistema de controle de movimento para teste inercial de alta precisdo de um Unico eixo ou

multiplos.

Figura 2 - Mesa controladora (A cutronic Acutrol-3000).

2.1.3. PXI

Hardware cuja funcdo é ser um digitalizador de alta velocidade. Essas placas sdo ideais para
uma variedade de aplicacbes da industria, tais como a pesquisa em laboratério, teste de
verificagao de projeto e teste de fabricacéo.

Figura 3 - PXI portatil com monitor (Nationa Instruments PMA-1115).
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2.1.4. Conversor Digital-Analogico

Dispositivo cujafuncéo é converter os sinais digitais em anal 6gicos e vice-versa.

I 4
Figura4 - Conversor Analégico-Digital (National Instruments).

2.1.5. Roteador
Permite conectar dispositivos de uma rede interna entre si, possibilitando que troquem dados

internamente.

Figura5 — Roteador (Linksys BEFSR-41).

2.1.6. Filtro de Bloco Girométrico (FBG)

Filtra ruidos do bloco girométrico, porém gera um atraso na malha fechada de controle.
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Figura 6 - Filtro de Bloco Girométrico (AEL-DPR).

2.1.7. Sensor STIM
Modulo de sensores para medicdo inercial, contendo giroscopios de alta precisdo,
acelerdmetros de alta estabilidade e inclinbmetros.

STIM30Q - :
IIIIIIIHIIl!I!ii[IIiI

IIEHIIIIEIIINIHINI

0: 84187

Figura7 - Sensor STIM (Sensonor STIM300)

2.2. Equacdes de Momento de Euler
Conforme aborda SIDI [3], as equacdes de momento de Euler sdo utilizadas para descrever a
rotagdo de um corpo rigido com os eixos de um sistema de referéncia fixos ao corpo e
paralelo aos eixos principais do corpo de inércia. Essas equactes escalares sdo ndo-lineares e
s40 apresentadas abaixo.
M, = L, + wy0,(1,— 1)
M, =1, + w.w, (I, —1I;) (2.1)
M, = Lo, + wypwy (I, — 1)
Onde M; sd0 os torques, I; 0s momentos de inercia, @, as aceleragdes angulares e w, as

velocidades angulares.
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2.3. Leisde Controlede Atitude por meio do Vetor de Erro Quaternario

Utilizou-se 0 método de quatérnios, pois diferentemente do método por angulos de Euler, ele
ndo apresenta uma instabilidade matemética que ocorre quando um determinado eixo esta em
90° [3]. Essale de controle de atitude € dada pela seguinte relacéo:

—] P D S K =
tox = =By Qi1pYap T BxgP
Lr ad T 1 Trr
ey = aByopqap T Bygq (22)

Onde T; sa0 os controles de torque em cada eixo, X;; s30 0s ganhos do controlador, g, S80
0S erros quaternérios, e por fim, p,g e r séo as velocidades angulares do corpo em cada eixo,
sendo esses usados para fins de amortecimento.

Na Figura 8, abaixo, € mostrado o diagrama para o sistema de controle de atitude para o eixo

theta (8), apresentando a mesma configuracdo para os eixos phi (®) eps (W) [3].

1 1]
K ’S "s > — —

K,

Figura 8 - Diagrama de malha fechada para o sistema de controle de atitude em cada eixo.

2.4. Aplicacéo

Por meio do software LabVIEW, foi possivel redizar a integracdo de alguns equipamentos
como amesa de 3 eixos, mesa controladora, roteador e PXI1. Dessa forma, por meio do PXI, a
planta foi simulada juntamente com um controle malha fechada Sendo, que havia
primeiramente um controle ndo linear, cujo principio esta de acordo com as equacles de
torque 2.1. Em seguida, é aplicado uma variacdo de 50° em relagdo a um eixo de referénciae
€ anaisado as respostas dos controladores dadas a0 eixo simulado. Depois, e ainda
continuando essa andlise, retorna-se ao valor do angulo de referéncia (0°) e o processo é
novamente repetido, porém com a adicdo de um filtro digital montado com amplificadores
operacionais que simula um filtro analdgico e tem o objetivo de filtrar ruidos do sensor

(bloco girométrico). Logo apds, novamente repete-se 0 processo, mas com a aplicagdo de

6
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controlador do tipo bang-bang com zona morta de 5° e, por fim, é realizado tanto com o filtro
digital ativo quanto com a presenca de zona morta. A seguir, a Figura 9 ilustra uma parte da

programacao realizada no software.

P& BN F 82 auE ot [mampitonizm fer T do- o o Sea 4 <E
PR
: _ - Ea—
i [Er=iit'y | EI_“ ]
L3 EdAE
. Bl o T e EN I S—
g
‘-I . = Tl Elapiead T
| I ) m’; - - [
—- e —
il
| ; = — ; |
i m ]

Figura 9 - Exemplo do sistema utilizado no LabVIEW.

Com a simulacdo, obteve-se os resultados apresentados abaixo pelos gréficos da Figura 10 e
Figura 11. Sendo eles, resultados temporais do angulo de Euler phi (®) e sua velocidade
angular, ambos em funcdo do tempo que apresenta um intervalo de amostragem de 5
milissegundos.

Observou-se, entdo, a acdo do filtro, filtrando o ruido e gerando um atraso na malha de

controle. Esse fato pode ser notado nas oscilagdes que aparece nos sinais temporais.

P Bl dant [ ]|
e THICH ]|

- IR | ) . i

u 1 1. ) ) E) £
Pampe [a]

Figura 10 — Grafico do angulo de Euler phi (P).
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Figura 11 - Grafico da velocidade angular.

2.5. Andlise do atraso gerado pelo filtro tipo Butterworth e pelo Zero Order Holder

Por fim, analisou-se o efeito de atraso de um filtro do tipo Butterworth e também o atraso em
tempo do uso de amostragem pelo Zero Order Holder (ZOH), que € um modelo matematico
gue descreve o efeito da conversdo de um sina de tempo discreto em um sinal de tempo
continuo, segundo CUNHA [4] e OGATA [5]. A Figura 12 mostra o diagrama utilizado para

simular e analisar o efeito do filtro e do ZOH.

Actusion |
!I v PIDic) _J-LL ) o . » — 9 —
F >4 L= Hrp £

st Gand Tramfes Fa

1351 bending mode

Trarmfer Ferl

Figura 122 — Diagrama utilizado para simulagdo dos efeitos do filtro e ZOH.

3. Resultados
Com as simulagdes realizadas, obteve-se, primeiramente, os resultados apresentados abaixo

pelos gréficos da Figura 13.
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Frequency response - Notch filter

Magnitude (dB)

T, [ — il i1 | 0 g E i §TaaE] 7 T i

Phase (deg)

. 102 10° 100 107 io! 162 103 10?
Frequency (rad/s) Frequency (rad/s)

Figura 133 — Diagrama de Bode para resposta da frequéncia dos filtros tipo Notch e

Butterworth.

Em seguida, realizou-se novas simulages mostradas pela Figura 14, naqua alinhavermelha

€ a saida 0 apds o filtro Butterworth e a linha preta sem o filtro, com ambas simulagdes em

tempo continuo. E ainda, com fo = 9Hz, que indica a frequéncia de corte do filtro

Butterworth, onde por meio de simulagdes, obteve-se 9Hz como o0 valor minimo gue mantém

o sistema estavel. Assim, filtra-se ruidos de ata frequéncia.

ref and teta

-0.5

Teta atitude versus time Teta atitude versus time
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Figura 144 — Gréfico do atraso do filtro Butterworth e sua ampliacéo.

Logo apods, de forma semelhante, foi realizado a simulacgo para andlise do ZOH junto com

um controlador PID no tempo discreto, representada pela Figura 15. Onde h& a comparacéo

com o tempo continuo e sem controlador PID e ZOH, representada pela linha vermel ha.
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Figura 15 — Gréafico do atraso do filtro Butterworth e sua ampliacéo.
4. Conclusdes
Apds as simulagles foi constatado o atraso em tempo, representado pela linha vermelha a
frente da preta, na andise do filtro Butterworth. E com a linha preta a frente da vermelha na
anadlise do ZOH. Assim, foi possivel observar o impacto do atraso em tempo do uso de filtros,
gue podem ocasionar perda de estabilidade, margem de ganho e de fase, entre outros
problemas na determinac&o da atitude de um corpo.
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Resumo

Recentemente, o0s pesquisadores tém demonstrado grande interesse na dispersdo de
nanoparticulas em matrizes poliméricas com o intuito de inferir e aumentar diferentes
propriedades funcionais. Os nanocompdsitos podem ser utilizados para aumentar resisténcia
mecénica dos materiais para aplicaces estruturais, também sdo aplicados para modificar o
comportamento elétrico de polimeros utilizados como suportes para biossensores, dessa forma
facilitando e ampliando os niveis de deteccdo. A Esfoliacdo Eletroquimica de grafeno tem
ganhado atencdo frente aos outros métodos de producéo devido a facilidade e ao menor impacto
ambiental. Foram produzidos grafenos pelo método de Esfoliacdo Eletroquimica em solucéo
dos sais Sulfato e Fosfato de amonio. Adicionalmente, a partir deles, foram também produzidos
microeletrodos modificados com nanocompdsitos de Polietilenoimina e Quitosana com o
Grafeno Esfoliado Eletroquimicamente nas proporc¢des de 0,6%, 1,2% e 2,4%. Os grafenos
sintetizados apresentaram propriedades morfoldgicas e elétricas semelhantes as de 6xidos de
grafenos reduzidos reportados na literatura. A funcionalizacdo dos polimeros com grafeno
resultou na melhora do desempenho eletroquimico reduzindo a capacitancia dos eletrodos, o

que pode vir a favorecer as futuras medidas sensoriais.

1. Introducéo

Os polimeros Polietilenoimina (PEI) e Quitosana (CS) podem ser funcionalizados para
estruturagdo de matriz biossensorial com a funcdo de ancoragem das proteinas e
anticorpos/antigenos. Devido ao carater dielétrico desses materiais e a fim de melhorar o seu
desempenho sensorial, propde-se a composi¢édo destes polimeros com materiais eletroativos. A

Quitosana € um polissacarideo linear, derivado da quitina, que possui grupos aminos e
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hidroxilas presentes em sua estrutura. As principais caracteristicas sdo: a elevada
biocompatibilidade, facilidade de formacdo de filmes, propriedades antibactericida,
atoxicidade, biodegradabilidade, além da alta suscetibilidade a modificagdes quimicas devido
a abundancia de grupos amino [1]. E um biopolimero que vém sendo largamente estudado e
dentre as suas promissoras aplicacbes estdo o controle microbioldgico [2] e
nanoencapsulamento de farmacos [3].

A Polietilenoimina (PEI) é um polimero sintético, de baixa massa molar, formado pela
polimerizagdo por abertura de anel do mondmero aziridina [4]. Devido a sua estrutura
apresentar alta carga ibnica, nucleofilicidade, biocompatibilidade e afinidade a atividade
bioldgica, a polietilenoimina é um polimero promissor para aplicacdes em membranas para
adsorcdo de metais pesados [5] e sensores de amonia [6].

O grafeno, um material carbonoso oriundo da grafite, bidimensional e que, quando
adequadamente funcionalizado com outros compostos ou materiais, possui elevada
condutividade, alta area superficial e grande atividade catalitica, tem atraido a atencéo,
principalmente, na eletroquimica. Os nanoplatelets de grafeno, um hibrido entre o grafeno e o
grafite, ¢ um material muito utilizado em eletrodos flexiveis para dispositivos de energia [7].
Existem varios métodos de obtencdo de grafeno, tais como a esfoliacdo mecanica de grafite,
pelo método de hummers e pela deposicdo quimica de vapor (CVD) [8].

Recentemente, o método por esfoliacdo eletroquimica vem se destacando devido a sua
facilidade de obtencdo, escalabilidade e baixo impacto ambiental. A esfoliacdo eletroquimica
pode ser realizada por diferentes métodos, variando os tipos de eletrdlitos, dentre eles os sais
inorganicos os quais resultam em grafenos com elevada area superficial e baixa
funcionalizacdo de grupos oxigenados quando comparados aos outros tipos eletrélitos [9].

O objetivo deste trabalho é a obtencdo de grafeno de alta qualidade, pelo método de esfoliagédo
eletroquimica, para composicdo de matrizes sensoriais de quitosana e PEI aplicadas em
biossensores e na producdo de tintas condutivas para confec¢do de microeletrodos de baixo

custo.
2. Materiais e Métodos

A solucdo eletrolitica foi preparada a partir de solugdes de Sulfato de Amoénio ((NH4).SO.) e
Fosfato de Aménio (NH4);sPO4 ambas na concentragdo de 0,1M, misturadas na proporcao de

70/30% em volume [10]. Com a finalidade de reduzir a quantidade de oxigénio no produto, a

2
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solugdo passou por uma etapa de desgaseificacao por fervura, e depois, por borbulhamento de
nitrogénio, dessa forma reduzindo a quantidade de oxigénio dissolvido no meio eletrolitico.

Na Figura 1, observa-se a célula eletroquimica montada com a configuracéo de dois eletrodos
de grafite e uma mangueira para borbulhamento de nitrogénio. As esfoliaces foram realizadas
com um potencial fixo de 10 V, até a reducdo da corrente a zero. A Figura 1 também ilustra a
evolucdo visual da esfoliacdo desde (a) inicio da esfoliacdo (b) 5 minutos de esfoliacdo, (c) 15

minutos de esfoliacdo até (d) a partir de 40 minutos.

PTEEER | W

Figura 1 — Andamento da esfoliacao.

Apds o fim do processo o eletrodo de trabalho foi retirado, lavado e seco para pesagem. A
solucdo eletrolitica contendo o material esfoliado foi filtrada a vacuo com um filtro de 220 nm.
O material retido no filtro foi lavado com dgua deionizada para retirada de todo o resquicio dos
sais provenientes da solugdo eletrolitica. Posteriormente, o material lavado foi ressuspendido
em &gua deionizada e levado ao banho de ultrassom por 1 hora. Em seguida, o sistema foi
deixado em repouso por 24 horas. A solugéo sobrenadante foi filtrada e lavada novamente para
remocao de sais residuais, depois de lavado foi ressuspendido novamente e levado ao ultrassom
por mais 1 hora. O material obtido foi nomeado material “fino”, enquanto o precipitado foi
chamado de material “grosso”. Ambas as fra¢des foram secas em estufa ventilada a 60 °C por
aproximadamente 24 horas.

Foi preparado o hidrogel de quitosana de massa molar média de 600 kDa e 85% GD (grau de
desacetilagdo), na concentracdo de 10mg mL* em solugéo acética 1%. Ap6s mistura, a solugio
foi mantida em agitagdo por 3h em temperatura ambiente, para total solubilizacéo.

A soluc&o de polietilenoimina na concentragdo de 2mg mL™! em &gua deionizada foi preparada
a partir da solucdo aquosa de polietilenoimina 50% da Sigma-Aldrich. A solucao foi mantida

sob agitagcdo sem aquecimento por aproximadamente por 30 minutos.
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Os compositos CS-EEG e PEI-EEG foram preparados misturando as solugdes com o grafeno
esfoliado eletroquimicamente nas propor¢des em massa de 0,6%, 1,2%, e 2,4% e para dispersédo
foram submetidos a ultrassonificacao pulsada com amplitude de 80% por 30 minutos e 2h, para
PEI e CS, respectivamente. Os compositos foram depositados via drop casting (Figura 2) em
um microeletrodo fabricado utilizando pasta de carbono Sigma-Aldrich e polietileno de alta

densidade como suporte.

i

Figura 2 — Preparagdo dropcasting dos compositos sobre o microeletrodo

As medidas de Condutividade por 4 Pontas foram realizadas com as amostras na forma de filme
no equipamento modelo Sonda Universal e fonte de corrente multimetro digital RM 3000
JANDEL.

Espectroscopia Raman foi realizada em um espectrdmetro Raman da marca Horiba Scientific
e modelo LabRAM HR Evolution, com feixe de 514 nm.

A Difracdo de Raios X foi realizada em um difratbmetro de raios X (DRX) X Pert Pro MPD
da Panalytical, no intervalo 5° <26 < 90°, com radiagdo monocromaética de Cu (0,1541 nm).
As Caracterizaces eletroquimicas foram realizadas em um sistema SPE acoplada a um
potenciostato-galvanostato Metrohm Autolab PGSTAT 302, com aquisicdo de dados no
programa NOVA 2.1.

As Voltametrias Ciclicas para o0 CS-EEG foram realizadas na faixa de potencial de -0,4V a
0,4V e para o PEI-EEG foi de -0,6V a 0,6V. Em ambas foram realizadas 3 varreduras na
velocidade de 0,05 V.s2.

Os ensaios de Espectroscopia de Impedancia Eletroquimica foram conduzidos em potencial de
OCP na faixa de frequéncia de 10° a 102 Hz. A solucdo eletrolitica foi o tampéo PBS de pH
7,4.



Instituto de Aerondautica e Espaco / @
Programa Institucional de Bolsas de Iniciacdo Cientifica /;{_: Q CNPq

3. Resultados

A Figura 3 mostra os espectros Raman do grafite (a), material fino (b) e grosso (c). As bandas
caracteristicas do grafeno sdo G (~1580cm™) e 2D (~2700 cm™). O aumento expressivo da
banda D (~13507) é comum na esfoliagdo eletroquimica, devido a oxidagdo gerada pela intensa
funcionalizacao de grupos oxigenados durante a esfoliacdo e a quebra de simetria das lamelas
aromaticas multiacénicas devido a cortes das mesmas em decorréncia da energia aplicada pelo
processo. A relacdo Ip/lc € um importante pardmetro para definir o grau de desordem das
camadas de grafeno, onde um alto valor de Ip/lg significa um maior nimero de defeitos [11].
O valor medio de Ip/lc dos finos foi de 1,1+0,1 e dos grossos foi de 0,84 £ 0,03. Os materiais
obtidos apresentaram valores semelhantes a literatura para 6xidos de grafenos reduzidos de
1,18 [12] e 0,86 [13].

(@) (b) ()

Intensidade (u.a.)
Intensidade (u.a.)
Intensidade (u.a.)

AN

- . . . . . , T T T T T T T T T T T T T
500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500

Deslocamento Raman (em™) Deslocamento Raman (cm™) Deslocamento Raman (cm')

Figura 3 — Espectros Raman (a) Grafite (b) Fino (c) Grosso

A Figura 4 mostra os difratogramas de Raios X das fra¢6es fina (a), plano 002 da amostra fina
(b), grosso (c) e o grafite (d) utilizado como material de partida para esfoliacdo. O grafite
apresenta um pico caracteristico intenso em 26,5° [14]. Comparando as amostras com o grafite,
observa-se uma reducdo na intensidade do pico no plano 002 em aproximadamente 26,5°, dessa
forma, indicando uma possivel diminui¢cdo do nimero de camadas. O plano 002 da amostra
fina apresenta assimetria muito pronunciada, o que indica estruturas carbonosas com diferentes
graus de organizagdo. Também houve o aparecimento do pico proximo de 10°, comportamento
caracteristico de 6xidos de grafeno. Na deconvolucédo do plano 002 da amostra fina, é possivel
observar o aparecimento de picos largos e de baixa intensidade adjacentes a 26,5°
provavelmente correspondentes a fracdo amorfa da amostra, indicando a presenca de grafeno
esfoliado eletroquimicamente [15]. Este comportamento também € observado na fracdo de
grossos, porém a contribuicdo amorfa € muito menor do que a cristalina demonstrando ser esta

fracdo grossa mais semelhante a um grafite altamente esfoliado.



W 1AE

P o

Instituto de Aerondautica e Espaco %‘
Programa Institucional de Bolsas de Iniciacdo Cientifica

QAcnpq

/. o

A Figura 5 apresenta a microscopia do material obtido, onde é possivel observar folhas de
grafenos esfoliadas e sobrepostas umas as outras, com tamanhos e espessuras diferentes,
aderidas a uma outra camada mais intacta, que pode ter sido recompactada devido aos
processos de secagem em estufa. Tal condicdo esta sendo reavaliada atraves de novas medidas

de secagem por liofilizacéo.
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Figura 4 — Difratogramas de Raio-X (a)fino (b) Plano 002 do fino (c) grosso (d) Grafite

Figura 5 — Microscopia do EEG
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A condutividade dos grafenos é inversamente proporcional a quantidade de defeitos. Uma vez
que a largura das ligacGes na presenca de defeitos s@o diferentes das estruturas grafiticas,
também o aparecimento de defeitos ocasiona uma rehibridizacdo local dos orbitais p e das
ligagOes sigma, que afetam a condutividade. Além disso todos os defeitos geram espalhamento
dos elétrons [16].

Em determinados fragmentos, os materiais finos apresentaram valores de condutividade mais
altos do que os grossos. Os melhores resultados para os finos foram 1,6x10*S.m* e 1,2x10*
S.m™, porém a maior parte das amostras finas apresentaram valores entre 4,6x10® S.m™ a
5,7x10% S.m™. Os grossos apresentaram condutividade de 6,7x10° S.m™ e 5,6x10% S.m™. Os
resultados obtidos sdo comparaveis com valores reportados para 6xido de grafenos reduzidos
de 6,0x10% S.m™ [16] e 4,4x10% S.m™ [17]. Esta analise indica que a esfoliagdo eletroquimica
ndo apenas esfoliou as camadas grafiticas como também promoveu a formacgéo de estruturas
integras que mantiveram a conducao elétrica superior aos éxidos de grafeno reduzido. Porém,
é possivel que os defeitos promovidos em maior escala nos materiais mais esfoliados
apresentaram prejuizo na sua condutividade. Com base nos resultados obtido na espectroscopia
raman, 0S grossos apresentam menores indices de defeitos, e apresentaram valores de
condutividade semelhante aos finos. Tal condicdo pode estar relacionado a espessura dos
filmes. A condutividade dos filmes diminui com o aumento da espessura [18].
Preliminarmente, podemos inferir que as composicdes poliméricas com ambas as fracOes
podem favorecer a condutividade elétrica alterando a natureza isolante de materiais dielétricos,
porém deve-se avaliar a validade de composicoes com diferentes tamanhos de fragmentos
eletroativos e sua viabilidade como matrizes sensoriais.

Por apresentarem resultados de condutividade e caracteristicas morfoldgicas mais compativeis
com material de grafeno, testou-se inicialmente a fracdo de finos em composi¢des com PEI e
CS, comparando o perfil eletroquimico de cada um. Os perfis dos voltamogramas dos
compdsitos (Figura 6), apresentaram estabilidade para as proporcdes de 0,6% e 1,2% e para o
CS-EEG uma leve diminuicdo de area para a propor¢do de 2,4%, indicando a formacao de
menores correntes capacitivas. A proporc¢éo 2,4% de PEI-EEG apresentou aumento da area do
voltamograma associada ao aumento da formacao de corrente capacitivas.

A Figura 7 apresenta os espectros de Impedancia Eletroquimica dos compésitos. Para o PEI-
EEG observa-se maiores médulos de impedancia provavelmente por efeito de dupla camada

associado ao aumento da porosidade gerado pela adicdo de EEG.
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Figura — Espectros de Impedancia Eletroquimica

4. Préximas Etapas

Em projetos futuros, espera-se realizar a ampliacdo da escala de sintese do grafeno e obtencédo
de mais informacg6es sobre os nanocompositos através de analises como Espectroscopia de
Infravermelho por Transformada de Fourier e Espectroscopia de fotoelétrons Excitados por
raios X. Também realizar a montagem e avaliacdo dos biossensores junto aos compdsitos com
0 intuito de obter as melhores respostas sensoriais. Além do desenvolvimento de
microeletrodos de baixo custo e excelente desempenho utilizando o grafeno obtido neste

trabalho.
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5. Conclustes

As caracterizacdes morfoldgicas do grafeno esfoliado eletroquimicamente indicaram que
houve resultados caracteristicos de ¢xidos de grafenos. Os filmes de grafenos obtidos
apresentaram valores de condutividade superiores aos encontrados na literatura para éxidos de
grafenos reduzidos. Porém observou-se a necessidade da utilizacdo de diferentes métodos de
secagem, devido aos resultados das caracterizagdes morfoldgicas que definiram o material
como mistura de grafenos (<5 camadas) e nanoplatelets (<100 camadas). Os compositos de
CS-EEG apresentaram menores médulos de impedancia enquanto o PEI-EEG apresentou
maior comportamento capacitivo. Para 0 CS-EEG houve uma pequena diminuicdo do modulo

de impedancia com o aumento da concentracdo de EEG.

6. Divulgacgéo dos Resultados

Trabalho intitulado “A Simple and Low Cost Approach to Fabricante a Screen-printed Electrode
and Its Application for Alzheimer's Disease Detection” foi aceito para apresentacdo no 240th ECS
Meeting.
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Resumo

Adesivos sao amplamente utilizados em diversos setores, entre eles, o aeroespacial. Nesse
estudo, foram avaliadas dez formulagdes de adesivos a base de policloropreno que sdo
propostas para otimizar colagem de protecdes térmicas de borracha nitrilica (NBR) em
motores-foguete. Entre as formula¢des de adesivo analisadas, destaca-se a presenca da
formulagio “PADRAO” utilizada no Instituto de Aerondutica e Espaco em comparagio a
propostas alternativas, utilizando: tolueno ou mistura de solventes alifaticos; sistema de
vulcanizacdo tradicional (ZnO) ou alternativo (acetilacetonato férrico e trietanolamina); e
também silica pirogénica e precipitada com diferentes teores (7 e 30 phr). Durante o periodo
em questdo, foram realizados testes de intumescimento para avaliar a densidade de rede das
ligacdes cruzadas das amostras de adesivos vulcanizadas, testes mecanicos de resisténcia ao
descascamento (T-Peel) e um ensaio de solubilidade para a NBR, em que pode ser observada
uma possivel influéncia do ciclohexano na formulacdo dos adesivos e em suas propriedades
mecanicas.

Palavras—chave: interfaces adesivas, policloropreno, propriedades mecanicas.

1. Introducio

Diversos materiais t€ém sido estudados e desenvolvidos nos ultimos anos a fim de substituir
produtos usualmente produzidos: adesivos, por exemplo, sdo utilizados em intimeros setores
industriais para promover a colagem de superficies distintas em substituicdo a métodos mais
antigos como os de fixagdo mecanica que envolvem parafusos, soldas e até mesmo grampos.
Com as mais diversas possibilidades de formulagdes e tecnologias existentes nesses produtos,

as alternativas de preparo, processamento e producdo desses materiais sao promissoras,
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principalmente no que tange a sua aplicagdo e impacto ambiental que podem proporcionar
[1].

A borracha nitrilica, NBR, produzida pela copolimerizagdo entre butadieno e acrilonitrila, ¢
utilizada em protegdes térmicas de propulsores no setor aeroespacial. Como o formato da
superficie das pecas muitas vezes ¢ irregular, adesivos sdo propostas utilizadas para facilitar a
colagem da NBR. No Instituto de Aeronautica e Espaco, IAE, o sistema atualmente
empregado nesse processo ¢ o de adesivos compostos por policloropreno (CR) e tolueno
vulcanizados por 6xido de zinco, sendo a utilizacdo deste solvente aromatico um grande
desafio ja que apresenta elevada toxicidade para o meio ambiente e para a vida. Entre as
alternativas estudadas para amenizar estes impactos, pode-se citar a substitui¢ao de tolueno
por solventes mais amigaveis ambientalmente [1] e também a substituicdo do sistema
tradicional de vulcanizag¢do do policloropreno através do 6xido de zinco/acido esteérico pelo
sistema acetilacetonato férrico/trietanolamina, que segundo estudos de DZIEMIDKIEWICZ
[2], apresentou grande eficiéncia na reticulagdo, promoveu boas propriedades mecanicas nos
materiais e apresentou menor custo. Esse método ¢ de grande relevancia ambiental pois
estudos apontam que particulas de ZnO provindas da industria da borracha estdo relacionadas
a contaminacao de aguas [2].

Para avaliar se o desempenho obtido pelas propriedades desses materiais alternativos ¢
satisfatorio, diversos fatores podem ser estudados. No que tange as propriedades mecanicas
de interfaces adesivas, a avalia¢do de resisténcia ao descascamento ¢ realizada para verificar
a forca da resisténcia adesiva entre um adesivo e aderente, podendo ser analisada tanto a
carga média obtida durante o ensaio € o comportamento dos adesivos, como também o tipo
de falha presente no corpo de prova. Essas falhas mecanicas, em geral, podem ser do tipo
“adesiva”, que ocorrem na interface, sendo notada a presengca do adesivo em uma das
superficies do substrato ou do tipo “coesiva”, quando ¢ verificada a presenca do adesivo em
ambas superficies do substrato [3]. A densidade de reticulagdo promovida pelo sistema de
vulcanizacao empregado também ¢ um parametro de grande relevancia para avaliacdo de uma
proposta de adesivo. Para isso, a estimativa da densidade de reticulagdo por meio de testes de
intumescimento, utilizando a teoria de Flory-Rehner pode ser utilizada, conforme estabelece

a ASTM D6814-02.
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Assim, o objetivo deste projeto no periodo referente a este relatorio, foi avaliar tanto a
densidade de rede das ligacdes cruzadas das formulagdes propostas para os adesivos
vulcanizados como também sua resisténcia ao descascamento no ensaio mecanico T-Peel,
além de verificar a solubilidade da borracha nitrilica com diferentes solventes e misturas
presentes nas formulagdes estudadas no projeto.

2. Materiais e Métodos

Durante o periodo em questdo, foram avaliadas dez formulagdes de adesivos a base de
policloropreno, sendo estas especificadas na Tabela 1. A nomenclatura referéncia para as
propostas formuladas utiliza como parametros: a quantia, em phr, da silica; o tipo da carga,
podendo ser precipitada ou pirogénica e a presenca de tolueno “ TOL” ou presenca de
mistura de solventes alifaticos “ ST” na formulagdo, respectivamente. Mantas de borracha
nitrilica, NBR, também foram utilizadas durante esse periodo, ja que fazem parte da interface
desse estudo.

Tabela 1 — Especificacao das formulagdes de adesivos estudadas

Nome Base - solventes Tipo de Cargas
Referéncia Vulcanizacao
PADRAO? Tolueno ZnO ZnO + Silica
ADS_SOLV Mistura de solventes ZnO ZnO + Silica
alifaticos®
7PIR_ST MEK, ciclohexano e Acetilacetonato 7 phr de silica
acetona férrico + pirogénica
trietanolamina
7PRE_ST MEK, ciclohexano e Acetilacetonato 7 phr de silica
acetona férrico + precipitada
trietanolamina
30PIR_ST MEK, ciclohexano e Acetilacetonato 30 phr de silica
acetona férrico + pirogénica
trietanolamina
30PRE_ST MEK, ciclohexano e Acetilacetonato 30 phr de silica
acetona férrico + precipitada
trietanolamina
7PIR_TOL Tolueno Acetilacetonato 7 phr de silica
férrico + pirogénica
trietanolamina
7PRE_TOL Tolueno Acetilacetonato 7 phr de silica
férrico + precipitada
trietanolamina
30PIR_TOL Tolueno Acetilacetonato 30 phr de silica
férrico + pirogénica
trietanolamina
30PRE_TOL Tolueno Acetilacetonato 30 phr de silica
férrico + precipitada
trietanolamina

2 Adesivo desenvolvido no IAE; ® Acetona, hexano, ciclohexano, MEK, acetato de etila, sec-butila e solvente para borracha.
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2.1. Avaliacao da densidade de reticulaciao

A avaliagdo da densidade de reticulacdo, conforme especifica a norma ASTM D6814-02,
consiste em quatro etapas: (I) densidade em metanol, (II) extracdo a quente em acetona, (III)
inchamento e (IV) célculos para obtengao da densidade de reticulagdo, sendo estas realizadas
com as amostras vulcanizadas. Inicialmente, vulcanizaram-se, em autoclave, formulacdes dos
adesivos “PADRAO”, “ADS SOLV”, “7PRE”, “7PIR”, “30PRE” e “30PIR”. O
procedimento teve como parimetros 145 °C e 5 kgf/cm?, durante 6 horas. As etapas e sua

realizacdo estdo descritas nos itens a seguir e ilustradas na Figura 1.

Figura 1 — Etapas praticas para obtencdo da densidade de reticulacao, sendo: (a) pesagem em

metanol; (b) extragdao a quente em acetona; (c) inchamento das amostras em tolueno.

I) Massa especifica em metanol — Os valores de massa especifica das formulagdes de
adesivos foram obtidos por pesagens na balanga analitica Mettler. Foram realizadas cinco
pesagens para cada filme adesivo, sendo no final considerado o valor da média desses
valores. A balanga utilizava como parametro o valor fornecido da massa especifica “padrao”,
nesse caso, metanol (p = 0,7913 cm?), e retornava o valor da massa especifica da amostra,
cujo valor foi utilizado no célculo da densidade de reticulagdo dos adesivos.

II) Extracdo a quente em acetona - Nessa etapa, foram cortados cerca de 5 g de cada
adesivo que, posteriormente, foram extraidos a quente em acetona por 16 horas. Ao final
desse procedimento, as formulagdes de adesivos foram colocadas em estufa a 70 °C, onde

permaneceram por cerca de 16 horas.
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III) Inchamento - As formulacdes dos adesivos apos secagem em estufa, foram submetidas a
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um ensaio de intumescimento por cerca de 72 horas, sendo colocadas separadamente em
erlenmeyers com 200 mL de tolueno, o qual foi trocado e descartado a cada 24 horas. Ao
final desse procedimento, foram realizadas as pesagens cujos valores sdo utilizados nos
calculos da densidade de reticulagdo: pesou-se a amostra inchada, obtendo assim “peso da
amostra inchada”. Por fim, as amostras foram mantidas em estufa com ventilagdo forcada por
mais 16 horas, sendo pesadas em seguida e obtendo os valores do “peso das formulacdes dos
adesivos secos”.

IV) Calculos da densidade de reticulacdo - A densidade de ligacdo foi obtida através da

equagao de Flory-Rehner (1)
_ - [In(1-¥) + Ve + W]

T mR-vor ()

Sendo:

V. = numero efetivo de cadeias em rede por unidade de volume.

Xj = parametro de interacdo polimero solvente, sendo considerado o valor 0,38289224,
calculado através da relagdo Hildebrand-Scatchard e Flory [4]

Vi = volume molecular do solvente (106,2745098 cm*mol™!, para o tolueno)

V:; = fracdo de volume do polimero em um desequilibrio de rede inchada com solvente puro

(2), sendo:

— Pezo da formulacic do adesive sece [densidade da formulacio do adesive (2
r Fes0 da fOormulagao do adesiPo seco | Feso do S0IPEnts absorrido pela amostra )
densidade da Formulacdo do adesivo Densidade do tolusno

2.2. T- Peel

O ensaio de T-Peel ¢ um procedimento que possibilita a avaliacdo da adesdo das propostas de
adesivos através da resisténcia ao descascamento das interfaces. Mantas de NBR cruas foram
demarcadas e dimensionadas conforme as normas da ASTM D1876-08. Cada corpo de prova
foi montado com duas mantas de NBR, que posteriormente a aplicacdo de duas camadas do
adesivo e sua secagem, foram coladas, formando as tiras de interfaces. Apos a aplicagdo das
formulagdes de adesivos, os corpos de prova foram colocados em bolsa de vacuo e levados a
autoclave para vulcaniza¢io onde permaneceram por 6 horas a 145 °C e 5 kgf/cm?. Por fim,
as amostras foram cortadas e a avaliagdo da adesao de interfaces vulcanizadas foi realizada
em uma maquina de tensdo ZWICK, possibilitando assim a obten¢do dos dados de carga

média (kN/m).
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2.3. Teste de solubilidade para a NBR

O teste, ilustrado na Figura 2, teve como objetivo avaliar a solubilidade da borracha nitrilica,
NBR, nos principais solventes presentes nas formulacdes dos adesivos estudados. Foram
avaliadas as solubilidades da NBR em meios com os solventes MEK, tolueno, ciclohexano e
acetona, separadamente. Além disso, também foi avaliada a solubilidade em misturas
MEK:acetona:ciclohexano (2:1:2) e MEK:ciclohexano (1:1). Assim, os adesivos
permaneceram em inchamento por 72h, sendo que os solventes eram descartados e trocados
apés 24 horas. Apos o intumescimento das amostras, foi feita a pesagem das amostras

inchadas que, posteriormente, foram colocadas em estufa para a pesagem das amostras secas.

St

8 SED A c L) 44
! " =
n

Figura 2 — Amostras em inchamento para avaliagdo da solubilidade de solventes em NBR.

3. Resultados

3.1. Avaliacao da densidade de reticulacio

A avaliagdo da densidade de reticulacdo dos adesivos ocorreu por meio do teste de
intumescimento, conforme a ASTM D6814-02.

Tabela 2 — Valores obtidos durante o ensaio para calculo da densidade de reticulagdo

Adesivo Massa especifica em Solvente absorvido V. - Densidade de
metanol (2) reticulaciio (10™%)
(g/cm’)
PADRAO 1,68574 11,67 1,48
ADS_SOLV 1,27268 18,30 1,22
7PIR 1,26718 12,09 3,78
7PRE 1,26678 11,79 4,07
30PIR 1,36034 8,81 6,32
30PRE 1,35054 7,38 9,81

Os resultados obtidos pelas pesagens e célculos no ensaio, mostrados na Tabela 2, indicam

que as amostras que tiveram maiores quantias de solvente absorvido apresentaram menores
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valores de densidade de reticulagdo (Ve), além de ser notada uma tendéncia no aumento de V.
conforme o acréscimo do teor de silica na formulagdo, o que também foi estudado por
KHABIRI et. Al [5]. Essa relagdo do intumescimento com a reticulacdo ocorre, pois, a
formagdo de um polimero reticulado contribui para uma redu¢do na mobilidade de suas
cadeias poliméricas, o que reduz a entrada do solvente e, por conseguinte, o seu inchamento.
Além disso, notou-se que os adesivos vulcanizados com sistema alternativo, utilizando
acetilacetonato férrico e trietanolamina, tiveram maiores valores de densidade de reticulagao
entre as outras formulacdes avaliadas, incluindo a PADRAO atualmente utilizada no

Instituto.

3.2. T- Peel

O ensaio T-Peel foi realizado com objetivo de analisar a resisténcia dos adesivos através da
obtencdo das cargas médias quando submetidos a um ensaio de tracdo. Na analise, observou-
se que os corpos de prova atingiram o curso maximo do equipamento sem apresentar ruptura
total, como mostra a Figura 3. Além disso, a falha mecanica observada nos adesivos foi do
tipo coesiva pois notou-se a presenca do adesivo em ambas superficies do substrato, em todas

as formulagoes testadas.

Figura 3 — Corpo de prova no ensaio de T-Peel sem ruptura total no ponto maximo da

maquina.
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Ademais, observou-se que as cargas médias, evidenciadas na Tabela 3, em geral, variam de
3,9 a 4,7 kN/m, exceto para a amostra “30PRE TOL”, que apresentou uma carga

significantemente superior as demais.

Tabela 3 — Cargas médias obtidas durante o ensaio T-Peel

Cargas médias (kN/m)

PADRAO 44+04 30PRE_TOL 53+0,8
ADS_SOLV 4,9+0,3 7PIR_ST 4,1+0,2
7PIR_TOL 3,9+0,2 7PRE_ST 4,1+0,2
7PRE_TOL 4,5+0,3 30PIR_ST 3,9+0,2
30PIR_TOL 4,7+0,7 30PRE_ST 3,9+0,6

Essa diferenca entre a carga média obtida para a amostra “30PRE TOL” fica mais
evidenciada na Figura 4, na qual sdo apresentadas as curvas de forg¢a vs. deslocamento:

verifica-se que a curva referente a este adesivo, ilustrado com a cor verde, estd muito distante

dos demais.
77 —— Padrdo
PIR_TOL
7PRE_TOL M
— s0PIR_TOL
— 30PRE_TOL M
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Figura 4 — Comportamento das curvas médias obtidas durante ensaio de T-Peel

3.3. Teste de Solubilidade para a NBR
Pelo teste de solubilidade realizado para a NBR, Tabela 4, observa-se que os solventes que
melhor solubilizaram a borracha nitrilica, foram as que continham MEK, tolueno, mistura

MEK:Ciclohexano:Acetona (2:2:1) e Ciclohexano:MEK (1:1), respectivamente. Nota-se que
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continham esse solvente. Esse resultado pode ser contrastado com o obtido no T-Peel pois ¢
possivel que a presenca desse solvente influencie prejudicando a interagdo do adesivo com a
NBR durante a preparacao dos corpos de prova e, por conseguinte, seu desempenho
mecanico. Assim, ¢ possivel que o resultado de carga média superior obtido pelo
“30PRE_TOL” esteja relacionado com a auséncia desse solvente em sua composi¢do, sendo
somente composto por tolueno, um dos solventes que mais interagiu e solubilizou a borracha

nitrilica.

Tabela 4 — Resultados obtidos no ensaio de solubilidade para a NBR

Meio Amostra seca Solvente
(g2) absorvido (g)
Tolueno 4,08 9,38
MEK 3,97 10,02
Ciclohexano 4,29 1,16
Acetona 4,03 7,17
MEK:Ciclohexano:Acetona 3,96 8,83
(2:2:1)

Ciclohexano:MEK (1:1) 4,03 7,25

4. Proximas Etapas
Este projeto de iniciagdo cientifica estd em sua fase final. Assim, dada sua conclusao,
pretende-se submeter um novo projeto de estudo sobre outras borrachas utilizadas no setor

aeroespacial.

5. Conclusoes

Os estudos realizados durante a avaliacdo da densidade de rede de ligagdes cruzadas dos
adesivos evidenciaram que o sistema alternativo de acetilacetonato férrico com
trietanolamina ¢ um promotor eficaz de reticulacao para o policloropreno, além de ser notada
certa tendéncia ao aumento da densidade de reticulacdo conforme o aumento do teor de silica
como carga na formulacdo. No teste mecanico T-Peel, pdde-se concluir que os adesivos
apresentaram uma carga média de resistividade ao descascamento entre 3,9 - 4,7 (kN), exceto

pelo adesivo “30PRE_TOL” que mostrou um comportamento distinto expressando uma carga

9
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superior aos demais. O ensaio de solubilidade para a NBR mostrou que o MEK ¢ o tolueno
foram os melhores solventes para a borracha nitrilica, sendo possivel também propor que este
solvente pode atuar reduzindo a interagdo do adesivo com a NBR. Esse resultado pode ser
comparado com o T-Peel, podendo assim ser justificado o comportamento mecanico superior
do adesivo “30PRE _TOL”, uma vez que este apresenta somente tolueno em sua formulagao,

um dos solventes que apresentou um dos maiores valores de solubilidades com a NBR.

6. Divulgacido dos Resultados
Os resultados serdo apresentados no XVII Encontro de Iniciagao Cientifica e Tecnoldgica no

Instituto de Aeronautica e Espago.
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Resumo

Polimeros dotados de eletroatividade sdo importantes materiais de caracteristicas Unicas que
tem grande aplicabilidade em varios setores da industria e cada vez mais vai ganhando espaco
em linhas de pesquisa. Portanto, cada vez mais o estudo da producao desses materiais é de total
importancia para o desenvolvimento de novas tecnologias. Este trabalho foi realizado com o
objetivo de realizar um estudo da técnica de esfoliacédo eletroquimica do grafite para a obtencao
de derivados de grafeno, assim como, o estudo das varidveis do processo de producdo do
derivado da esfoliagdo de grafeno esfoliado eletroquimicamente (EEG) para que apresente
caracteristicas favoraveis para o seu uso em tintas metaloporfirinicas. Para isso, diferentes
eletrolitos e parametros na producdo de EEG foram realizados, as solucdes eletroliticas foram
compostas por sais de (NH4)2SOs e (NH4)2HPO4 e poliestireno sulfonado (PSS). Anélises do
material foram realizados por meio da espectroscopia de espalhamento Raman, microscopia
eletronica de varredura com canhédo de campo (FEG) e difragdo de Raio-X (DRX).

1. Introducéo

O grafeno, que € considerado um material promissor por apresentar caracteristica tnicas, como
boa condutividade, e boas propriedades fisicas e quimicas, tem recebido espaco e atencéo entre
pesquisadores do mundo. A aplicacdo do material condutor em células de combustivel,
sensores e baterias vem sendo estudada cada vez mais [1,2]. Portanto, sua produgdo também é
importante, e para isso 0 uso de processos de esfoliacdo eletroquimica anodica do grafite e
técnicas de como melhoréa-los sdo importantes, ja que tem demonstrado ter eficacia na obtencéo

de grafenos e derivados com propriedades interessantes para o seu uso em compasitos por ser
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um processo relativamente simples [2]. A sintese de grafeno e de seus derivados com poucas
ou varias camadas pode ser realizada esfoliando eletroquimicamente um material percussor
como o grafite, que é um material abundante e de baixo custo para a producdo de materiais de
grafeno [3]. O grafite tem suas estruturas tridimensionais expandidas quando colocado em um
campo elétrico e colocado em uma solucdo eletrolitica, que ao ser eletrolisada produz gases e
promove a insercdo de ions eletroliticos nos espacamentos entre as camadas de grafite
esfoliando o material, de modo a fazer com que tenha suas folhas estruturais, que sdo ligadas
pelas forcas de Van Der Waals, desmanteladas [4,5]. O processo de esfoliagdo com o uso de
sais inorganicos como eletrdlito tem demonstrado produzir esfoliacbes eficazes, apresentando
menos grupos funcionais oxigenados em sua estrutura comparado a outros eletrélitos [6].
Grafites com processo de intercalagcdo inicial em H>SO4 seguido de esfoliagdo usando
(NH4)2SO4 como eletrolito tém apresentado sinteses de oOxidos de grafenos com altos
rendimentos e qualidade [7]. O processo de intercalacdo inicial tem por objetivo de obter um
composto de grafite intercalado por intercalacdo eletroquimica em solucdo concentrada de
acido sulfarico, para entdo passar pelo processo de esfoliagdo eletroquimica. Eletrélitos como
0 poliestireno sulfonado PSS demonstrou ser eficaz no processo de esfoliagéo de grafite, pois
ao ser incorporado na solucdo auxilia no processo de esfoliacdo e minimiza a oxidacdo do
grafeno durante a esfoliacdo além de estabilizar os nanolamelas de grafeno para que nédo se
agreguem [8]. Diferentes materiais de grafeno podem ser obtidos dependendo dos parametros
de esfoliacdo, como o potencial elétrico aplicado, corrente, tempo de esfoliacdo e a composicéo
do eletrolito. Com essas variaveis no processo, podem-se obter materiais com diferentes
caracteristicas em relacdo a densidade de defeito, nimeros de camadas, dimenses laterais e

fungdes de oxigénio.

2. Materiais e Métodos

Folhas de grafite nas dimensdes de 2 x 4,5 cm sdo colocadas sob o processo de esfoliagédo em
uma fonte de corrente continua sob potencial de até 10 V, o material é disposto em um béquer
com 125 mL de uma solucdo eletrolitica com concentragio de 0,1 mol L™ de soluto. A
esfoliacdo anddica ocorre em um sistema de 2 eletrodos, sendo o contra eletrodo constituido
de grafite, e o eletrodo de trabalho um compensado de grafite a ser esfoliado. Foram usados 3

tipos de solucéo eletrolitica nomeados de Ted, Misto e PSS.
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Os experimentos denominados Ted, testes 3 e 4, foram realizados com solucéo eletrolitica
constituida de uma mistura de (NH4)2SO4 e (NH4):HPO4 em uma propor¢do de 30% de
(NH4)2HPO4 e 70% de (NH4)2SO04 (V/V%). Os experimentos denominados Misto, teste 5 e 6,
foram realizados utilizando solucdo constituida por poliestireno sulfonado (PSS) com uma
concentracéo de 1.10* mol L™ junto & solug&o com os sais (NH4)2SO4 e (NH4)2HPO4 na mesma
proporcao da solucdo Ted. Por fim, os experimentos denominados PSS, teste 7 e 8, foram
realizados com a solugéo eletrolitica constituida de PSS a uma concentragdo de 1.10° mol L*
onde é adicionado &cido sulfurico até atingir pH igual a 1.

Nas esfoliacbes do grafite com solucdo eletrolitica PSS e Mista 0s potenciais do processo sao
em torno de 4 V, pois em 10 V sdo formadas bolhas que sobem e acabam por corroer os contatos
com os eletrodos. Quando o potencial atingir 0, entdo a esfoliacdo esta terminada. Depois de
terminada a esfoliacdo, a solucdo é filtrada a vacuo e depois redispersa em agua deionizada
para entdo passar por 1 h de banho de ultrassom. Apds o banho, é deixada em decantagdo por
24h. A proxima etapa consiste em centrifugar o material fino disperso no liquido sobrenadante
e 0 grosso decantado no fundo do béquer. O fino é retirado do béquer com uma pipeta e é
transferido para tubos de Eppendorf de 2 mL e centrifugado em 13000 rpm por 10 min e entdo
é retirado o sobrenadante do tubo e colocado agua DI, para que se possa lavar o material
retirando substancias indesejaveis. Depois de centrifugado, o material é levado para o banho
de ultrassom novamente por 30 min. O processo € repetido até que no sobrenadante da
centrifugacdo ndo se encontrem impurezas, para depois ser diluido em agua e posto para secar
em placas de Petri de vidro. A Ultima etapa é a secagem do material feita em uma estufa a
temperatura de até 90°C. Quando o material esta seco, ele € retirado das placas e pesado. A
centrifugacdo da fracdo de grossos ocorre a 2500 rpm em tubos maiores de 45ml com 0 mesmo
critério aplicado a fragdo de finos. Uma etapa de intercalagéo foi também estudada, ela acontece
antes da esfoliacdo e consiste em mergulhar o grafite em uma solucdo de 80 mL de H2SO4 e
H3PO4 na proporcédo de (80:20). O material é submetido a uma corrente constante de 360 mA
por 200s para os testes 4,6 e 8 e 400s para os testes 3,5 e 7. Com isso uma densidade de corrente
de 22,5 mA.cm™ é alcangada. O procedimento foi realizado em um potenciostato utilizando a
cronopotenciometria (At > 1ms). Na Figura 1, é apresentada a foto da fonte durante a esfoliacéo

do grafite.
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Fonte: Autor (2021).

i

Figura 1: Esfoliacédo eletroquimica do grafite.

Seguindo a metodologia apresentada foram obtidos EEGs em forma de p6 e filme para
caracterizacdo dos materiais. Os materiais foram caracterizados com as seguintes técnicas:

Microscopia Eletrénica de Varredura com Canhéo de Elétrons por Emissdo de Campo (FEG),
que se destaca pela utilizagdo do canh&o de elétrons como fonte de energia. O equipamento
utilizado é da marca Tescan, modelo MIRA 3, possui capacidade de analise de energia
dispersiva por raios X, da marca Oxford modelo X-MAX 50, com detector de 50 mm?;
Difratdmetro de Raios-X (DRX) X Pert Pro MPD da Panalytical, que utiliza &nodos de raios-
X operando no intervalo 5° < 2 6 < 90° com radiagdo monocromatica de Cu (0,1541 nm) e
filtros de Ni, e Espectrometro Raman da marca Horiba Scientific, modelo LabRAM HR
Evolution. A analises foram realizadas em parceria com o Instituto Nacional de Pesquisas
Espaciais (INPE) e foram realizadas a fim de estudar suas caracteristicas morfologicas e

quimicas.

3. Resultados

Espectroscopia de Espalhamento (Raman)

Para a analise de materiais carbonosos, a regido de interesse do comprimento de onda na anélise
Raman corresponde a um intervalo de nimero de onda entre 500-3500 cm™. A regido desse
espectro é dividida em primeira ordem (~1350-1620 cm™) e segunda ordem (~2400-3400 cm"
1 [9]. A banda G (~1580 cm™) esta correlacionada a rede grafitica ideal e indica o grau de
transferéncia de carga na lamela [10]. A banda Ds; (1500-1550 cm™) pode indicar formas
amorfas ou defeitos intersticiais que podem estar associados a presenca de pequenos grupos
funcionais com alta densidade de oxigénio. A banda D4 (1150-1200 cm™) estd associada a

desordem na borda da rede grafitica devido presenca de contaminantes ibnicos. As bandas D1
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(~1350cm™) e D, (~1620 cm™) estdo associados a defeitos de bordas. Abaixo na Figura 2 estdo
apresentados 0s espectros de Raman obtidos. Bandas de segunda ordem como a 2D1 (~2700
cm™) que esta associado a interacdo das camadas grafénicas e as bordas, e bandas com D1 + G

estdo relacionadas & desordem do empilhamento ao longo do eixo cristalogréafico [11].
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Figura 2: Espectros de Raman deconvoluidos de (A) Ted, (B) Teste 3, (C) Teste 4, (D) Misto, (E) Teste 6, (F)
Teste 5, (G) PSS, (H) Teste 7, (1) Teste 8.
Na Tabela 1 sdo apresentadas as razdes de intensidade retiradas da analise Raman
correspondentes a primeira e segunda ordem.

Tabela 1: Razbes de intensidade do Raman.

Razbes

Amostra
Id]_/lg Id?,llg Id4/|g I2D1/Ig

Grafite 0,17 0,32
TED 0,65 0,22 0,18 0,16
TESTE3| 1,12 0,29 0,10 0,13

TESTE4| 0,42 0,12 === 0,32
PSS 1,29 0,32 === 0,20
TESTE7| 1,25 0,24 === 0,20

TESTES8| 0,86 0,16 - 0,34

MISTO 1,18 0,46 0,19 0,21
TESTES| 1,45 0,29 === 0,23
TESTEG6| 0,69 0,18 0,12 0,18

Baseado nos espectros apresentados e nas razdes de intensidade retiradas da analise € possivel
notar que os materiais das esfoliagdes Misto (Figura 2.D), PSS (Figura 2.G) e os testes 3,5e 7
(Figura 2.B, 2.F e 2.H) que foram realizados com processo inicial de intercalacdo de 400s,

apresentaram maior intensidade da banda D; com relagdo a simetria G e maiores raz0es de

5



Instituto de Aerondautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de Inicia¢do Cientifica

intensidade 1d1/Ig variando de (1,12-1,45) como apresentado na Tabela 1, indicando maiores
defeitos de borda pois ocorre a quebra da simetria do plano grafitico. Os testes 4 e 8 (Figura
2.C, 2I) apresentam ainda similaridades ao grafite nas intensidades das bandas D1 com relagéo
a G e na razdo de segunda ordem da intensidade de 2D1 em relagdo a G com razfes de 0,32
para o teste 4 e 0,34 para o teste 8, valores esses proximo de 0,32 obtido na amostra de grafite.
Sugerindo, portanto, que mesmo apos a esfoliacao ainda apresenta caracteristicas proximas ao
grafite. Um aumento das bandas Dz e D4 versus a banda G foi identificado nos materiais
esfoliados, assim como, maiores razdes de Ids/lg em torno de 0,32 para o PSS e 0,46 para o
Misto, demonstrando defeitos intersticiais que podem ser causados por grupos funcionais de
oxigénio que possivelmente foram introduzidos no processo de esfoliacdo dos grafites e a
exposicao ou destruicdo de alguns contornos de anéis aromaticos de estrutura grafénica [11].
Os testes 4, 6 e 8 realizados com tempo de intercalacdo de 200s apresentaram menores razdes
de Ida/lg sendo elas 0,12, 0,18 e 0,16 respectivamente, indicando menos defeitos intersticiais
em relacdo aos materiais esfoliados com tempo de intercalacdo de 400s que ficaram com razbes
em torno de (0,24-0,29) e do Ted com razéo de 0,22.

Os materiais Ted, Testes 4, 6 e 8 apresentaram a banda D1 menor em comparagao aos outros
materiais esfoliados como evidente nas razdes ld1/lg que foram 0,65, 0,42, 0,69 e 0,86
respectivamente, mas ainda caracteristicas de intensidades parecidas ao grafite em relacdo a
banda 2D:. Também se observa a importante presenca da banda 2D1 que exemplifica as
interacdes das bordas entre camadas grafénicas na regido de segunda ordem, demonstra a

associacdo da banda ao numero de bordas e quantidades de camada do material [11].

Microscopia eletrénica de varredura com canhao de campo (FEG)

Imagens obtidas por FEG sdo apresentadas abaixo na Figura 3, para analise morfolégica dos

(EEGS) sintetizados com os 3 diferentes eletrdlitos.

Fonte: Autor (2021).

Figura 3: Imagens obtidas pelo FEG (A) Misto, (B) PSS, (C) Ted.
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As imagens obtidas pelo FEG mostram as superficies dos materiais esfoliados onde é possivel
observar na Figura 3.A a ndo uniformidade da camada superficial, o que pode ser prejudicial
as propriedades elétricas do material. Nas Figuras 3.B e 3.C observa-se camadas do material
sobrepostas indicando que a esfoliacdo foi eficaz em separar as folhas do grafite durante sua
esfoliacdo. As imagens em conjunto com as analises de Raman evidenciam que o material
apresenta muitos indicativos de defeitos de borda em sua morfologia, tendo em vista a presenca

da banda D1 mais presente nas andlises.

Difracéo de Raio-X (DRX)

A Figura 4 apresenta os difratogramas dos materiais sintetizados onde é possivel observar a
presenca em todos os difratogramas do pico intenso em (26 = 26,5°), que se refere ao
deslocamento do pico caracteristico do grafite (26 = 26,7°). Os difratogramas mostram
também que as amostras dos Testes 3, 5, 7 e 8 apresentam pequenos picos que ocorrem em
espectros de 6xido de grafite (GO) em torno de (26 = ~10 a 13°), que esté relacionado com a
presenca de grupos oxigenados [12,13]. De forma geral os materiais apresentaram

caracteristicas de pico similares como pode se observar abaixo:

Fonte: Autor (2021).
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Para melhor analise do material foi utilizado a razéo entre a lei de Bragg (espacamento ”I’” de
cada plano) e a equacdo de Scherrer (tamanho de gréo dos cristalinos), com isso pode-se obter

0 nimero de camadas dos materiais analisados, como demonstrado na Equacéo 1.

T __ 2KAsin® _ 2Ksin®©
d nAp cos O o np cos 6

1)

Os parametros e varidveis da Equacdo 1 sdo K: fator de forma adimensional, com valor
normalmente adotado de 0,9; B: largura na meia altura (FWHM), em radianos; n:nimero
natural; A: comprimento de onda da radiacdo incidente; 0: é o angulo de incidéncia no plano;

d: é a disténcia de planos atdmicos.

Tabela 2: Dados cristalograficos dos materiais estudados.

d = Distancia D = Altura N = D/d (n° de
Amostra | 20 (9 entre camadas total das ;ama das)
(nm) camadas (nm)

Grafite | 27,0386 0,329 22,34 67
TED 26,6041 0,334 23,31 69
TESTE 3 | 26,6023 0,334 14,45 43
TESTE 4 | 26,5295 0,335 16,71 50
PSS 26,5378 0,335 24,27 72
TESTE 7 | 26,5623 0,335 14,6 43
TESTE 8 | 26,5747 0,335 11,66 35
MISTO | 26,5493 0,335 21,07 63
TESTE 5 | 26,6052 0,334 14,08 42

Na Tabela 2 foi apresentado os resultados calculados por meio da anélise de DRX para cada
amostra estudada. A distancia entre camadas teve um aumento pequeno em relacéo ao grafite
justificado pelo processo de esfoliacdo. A altura total das camadas e 0 nimero de camadas
apresentam ser maiores e proximas das camadas do grafite para as amostras de Ted, PSS e
Misto que variou de (63-72) camadas enquanto os Testes 3,4,5,7 e 8 além de sugerir apresentar
menores alturas totais de camadas mostram apresentar nimeros de camadas menores em
relacdo aos outros experimentos com uma varacdo de (35-50) camadas. O processo de

intercalagdo inicial apresentou ser favoravel a obtencdo de materiais com menos camadas.

4. Proximas Etapas
Para trabalhos futuros faz-se necessario realizar analises de condutividade e mais analises dos

materiais sintetizados para entendé-los melhor, além de elaborar a metodologia a fim de obter
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um material com melhores qualidades e de forma que o processo possa ser melhor escalonavel
e eficiente. Além disso, um desafio de alta relevancia é realizar um estudo da aplicacéo desses
materiais a tinta metaloporfirinica (com aplicacdo em sensor aerodindmico, mas com grandes
dificuldades relativas a afinidade com os grafenos até aqui preparados) e sua funcionalizacéo

também devem ser abordadas.

5. Conclusotes

Os grafites esfoliados apresentaram sinais de uma esfoliacdo com defeitos de borda e presentes
em suas estruturas além de apresentar muitas camadas. O processo de intercalacdo inicial
apresentou resultados interessantes no DRX e Raman. Para melhor entendimento dos materiais,
andlises elétricas sdo necessarias para avalid-lo melhor. Portanto, para a aplicacdo do material
na tinta ndo é possivel afirmar qual o material ideal dos que foram sintetizados, todavia o
processo de intercalacdo mostrou ser indicios de melhora do material perante os dados até aqui
obtidos.
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Resumo

Ontologias sdo utilizadas para representar um dominio de conhecimento, identificando seus
componentes e ndo gerando duvidas quanto a0 que cada item representa dentro do dominio
utilizado. O uso de ontologias na area aeroespacia pode fazer com que o compartilhamento
de informagdes entre as diversas agéncias espaciais e centros de pesquisa sgja facilitada, uma
vez que ndo havera ambiguidade nos termos utilizados nos projetos. O trabalho de pesquisa
visa redizar o levantamento bibliogréfico de ontologias existentes para 0 dominio
aeroespacial, identificando quais termos estdo sendo utilizados, quem os definiu, quem esta
utilizando, em que éreas estdo sendo empregadas e possiveis oportunidades de melhorias nas

ontologias.

1. Introducéo

Considerando o contexto atual, o compartilhamento de informacfes € um fator crucia para o
conhecimento de qualquer organizagdo. Por conta disso, 0 uso de servigos de armazenagem
como a internet ou até mesmo uma intranet corporativa necessitam de ferramentas adequadas
para acessar com maior precisdo o conteldo solicitado, além de agrupar, armazenar e
descrever este contelido de maneira adequada.

Tais métodos automaticos baseiam-se na frequéncia de ocorréncia de palavras, sem
considerar as questdes classificativas e semantica dos recursos. No decorrer dos anos esses
mecanismos foram atualizados, mas mesmo com toda essa evolugdo, ainda existem barreiras
gue dificultam afluidez do conhecimento corporativo.

Por conta desses fatores, o conceito de ontologia passou a ter destague na ciéncia da

informagdo, pois é um estudo que engloba a categorizacdo e classificacdo de informacoes.
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Portanto a padronizacdo das terminologias inclusas em um vocabuldario completo é
indispensavel para a interpretacdo desses dados atraves de maguinas. Na area aeroespacial, o
cenario ndo é diferente, visto que é necess&rio definir um vocabul&io comum para
representar dispositivos, equipamentos, veiculos espaciais, missdes e outros, contribuindo

para a disseminacdo de informagdes assertivas sobre o tema.

1.1 Ontologia

O termo ontologia € utilizado em vérias vertentes e € representado de forma diferente em
cada umadelas, logo, esse conceito pode representar diversos tipos de artefatos.

Como aponta Guarino [1] “[...] ontologia se refere a um artefato constituido por um
vocabulrio usado para descrever uma certa realidade, mais um conjunto de fatos explicitos e
aceitos que dizem respeito ao sentido pretendido para as palavras do vocabulario. Este
conjunto de fatos tem a forma da teoria da l6gica de primeira ordem, onde as palavras do
vocabulario aparecem como predicados unarios ou binarios.”

Efetivamente pode-se afirmar que existem tipos diferentes de ontologias, e 0 conhecimento
de cada umadelas contribui para uma visdo ampla da polivaléncia do termo em questéo.

Para Maedche e Volz [2] ontologia € um ramo da filosofia que lida com a natureza e a
organizacéo do ser. Esse termo foi introduzido por Aristoteles em Metafisica, IV, 1. No
contexto da pesquisa em “ontologia”, filosofos tentam responder as questdes “O que € um
ser?” e “Quais sao as caracteristicas comuns de todos os seres?”

Chaui [3] afirma que a ontologia refere-se ao “Estudo filosofico dos entes, a investigacdo dos
conceitos que nos permitam conhecer e determinar pelo pensamento em que consistem as
modalidades 6nticas, quais os métodos adequados para o0 estudo de cada uma delas, quais as
categorias que se aplicam a cada uma delas”.

Assim, a natureza ontolégica diante a frente filosofica compete aos entes utilizados como
fonte de conhecimento e das propriedades existentes neles.

A diversidade que o termo ontologia pode ostentar, trazendo diferentes possibilidades de
utilizacdo, que variam desde a disciplina filosofica até vocabulério 16gico e sistema
conceitual .

De acordo com Fensel [4] “Uma ontologia € uma especificacdo formal explicita de uma

conceitualizagdo compartilhada.”
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GOmez-Pérez [5] complementa dizendo que: “Uma ontologia € um conjunto de termos
ordenados hierarquicamente para descrever um dominio que pode ser usado como um
esqueleto para uma base de conhecimentos.”

Fora da filosofia, a ontologia é utilizada como um meio descritivo de algo existente,
geralmente tratando-se de um dominio especifico. Esse dominio possui categorias que
agrupam objetos semel hantes, comumente rel acionados as questdes termol ogicas.

Tratando-se de linguagens, pode-se alocar esse conhecimento léxico a uma jungdo bésica de
linguagem e |6gica, abrindo assim precedentes para a aplicagcdo de ontologia em outras areas
de dominio.

Qualgquer area de dominio organiza suas informacdes em bibliotecas ontologicas que
possuem expressoes linguisticas relacionadas a natureza que esta inserida, e o papel da
arquitetura ontol 6gica é fornecer uma base de dados sblida, para que hagja entendimento de
conceitos amplos, do senso comum, evitando assim problemas relacionados a pluralidade e a
complexidade termol 6gicas que acercam a manipulagéo de normas no proprio meio.

“Visando a sistematizacdo das apresentacOes desse conceito, 0s autores apresentam uma
diferenciacdo essencial: Ontologia (com o mailsculo), como a disciplina filosofica; e
ontologias (com o minusculo, plural) como objetos relacionados aos nivels semanticos ou
sintéticos — desde sistemas até vocabularios.” [6].

[1] cita que “A ontologia se refere a um artefato constituido por um vocabulério usado para
descrever uma certa realidade, mais um conjunto de fatos explicitos e aceitos que dizem
respeito ao sentido pretendido para as palavras do vocabulario. Este conjunto de fatos tem a
forma da teoria da | 6gica de primeira ordem, onde as palavras do vocabul&rio aparecem como
predicados unarios ou binarios.”

Ja no contexto de informagdo e conhecimento, pode-se mencionar a ontologia como um
agente facilitador, que representa os objetos em conjunto de termos, qualificando-os de forma
descritiva a fim de auxiliar sua busca. Na ciéncia da informacdo, tais mecanismos
empenham-se para padronizar e formalizar o conhecimento, de modo sistematizado,
possibilitando que haja um controle geral sob as informagdes de um determinado dominio.

1.2 Ontologias em Sistemas de | nfor macgao
Conforme o tema da presente pesquisa, a area ontol6gica que mais se adequa a realidade de
sistemas aeroespaciais, € a ontologia da ciéncia da informac&o, mais especificamente nas
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categorias da tecnologia da informacéo e engenharia de software, areas responsaveis pelo
desenvolvimento de sistemas informacionais.

Para melhor analisar o impacto da ontologia em sistemas de informagdo € necessario
fragmentar o estudo.

O termo ontologiafoi atribuido a ciéncia da informagéo por volta de 1960, conforme houve a
necessidade de uma estrutura que representasse as informagdes em um vocabulério 6gico.
Desse modo, abriram-se fundamentos para o aprofundamento de tal conteido, possibilitando
gue novos estudos fossem iniciados, um exemplo deles é a “web semantica” que foi
mencionado em meados de 1990.

Apesar de toda influéncia que o estudo de ontologias na ciéncia da informagéo possui
atuamente, pesquisas referentes a sistemas ainda sdo quantitativamente moderadas,
comparado com 0 material presente em outras areas. A modernizagdo continua dos sistemas
existentes e a expansdo dos mecanismos tecnoldgicos contribuiram para o crescimento do
tema, que por sua vez, representa um topico de suma importancia para o desenvolvimento
dessa ciéncia

Levando em considerag&o a incumbéncia da representagdo do conhecimento em sistemas de
informagdo, o conjunto de dados e a descricdo deles é conduzida por regras. Essas regras
funcionam como agentes classificatorios para construir uma base de conhecimento solida e
formal para a compreensdo |6gica de um grupo de especialistas.

Vale ressdtar que a realidade computacional € representada por um vocabulario |6gico
através da ontologia, que por sua vez apresenta um sistema descritivo de forma explicita,
evitando incompatibilidades entre 0 modelo de linguagem e 0 modelo pretendido.

Ainda enfatizando o quesito linguagem, a ontologia além de englobar a estrutura vocabular
de um sistema, funciona como um instrumento de cogni¢éo, ou seja, busca absorver todo
conhecimento referente aquel as entidades.

Almeida e Bax [7] citam um exemplo prético de como funciona a atividade de um sistema
ontoldgico em um documento. “Por exemplo, as sentencas “Marte tem duas luas”, “Two
moons circle Mars” e “Mars a deux lunes” carregam a mesma proposi¢&o, ou sgja, o fato de
que Marte possui duas luas.”

Seguindo essa linha de raciocinio, ainformacéo contida em um documento néo é identificada
com o texto presente nele, mas ssm no seu conteldo proposicional, pois as sentengas sdo
diferentes em seu contelido textual, porém possuem o mesmo significado. Portanto, a
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ontologia aém de agrupar as informacOes baseadas no conteldo vocabular, identifica
particul aridades comuns entre as sentencas com base no conhecimento implicado a descricéo
de cadaumadelas.

Diante da perspectiva de Campos [8], “As ontologias computacionais sdo utilizadas como
instrumentos de construcdo de modelos a partir dos quais se pode organizar e representar o
conhecimento. Se o processo de conhecer pode ser compreendido como um processo de
construgdo de modelos de um dado dominio”, pode-se dizer entdo, que a ontologia
computacional constréi e compreende o conhecimento, através de um sistema léxico, que
identifica as propriedades e caracteristicas de cada entidade.

E importante reiterar o ponto que une a ontologia filosofica & ontologia tecnol6gica, que é
justamente a escolha de categorizagdo para representar um conhecimento. Porém a
inteligéncia artificial possui uma particularidade, que se detém na criagdo de uma rede de
definicbes compativel e consensual na comunidade que est4 inserida, atribuindo valor
descritivo a0 vocabulério do documento, portanto, esses conceitos sdo embutidos em um

padrdo, onde os termos e as definigdes de cada “entidade” sdo aceitas pela comunidade.

1.3 O uso de Ontologias em Sistemas Aer oespaciais

O setor aeroespacial, como qualguer outro, gera uma alta quantidade de dados e para que o
processamento desses dados sgja eficiente, necessita-se de um sistema de ato nivel para
organizar as informagdes e por conseguinte construir uma rede de conhecimento completa.
Muitas éreas no setor aeroespacia dependem de um sistema de informagéo apto para fornecer
uma base de conhecimento sblida e muito bem definida. A Figura 1 apresenta um exemplo
genérico de arquitetura de dados de um sistema de inteligéncia militar.

A Figura 1 representa o processo fusdo de dados de uma Inteligéncia Militar, observa-se que
ele comeca pelo processamento de dados brutos contidos no sensor, esses dados juntamente
com os relatorios gerados e as mensagens dos militares (todos considerados dados de
primeiro nivel) sdo semanticamente unidos em uma base dindmica de conhecimento gerida
por ontologias. Por sua vez, as ontologias fornecem essas informagfes para uma base de
dados gue cria uma base de conhecimento fundida, que gera dados estatisticos. No segundo
nivel dados numeéricos e ssimbolicos sdo quantitativamente processados e combinados para
produzir avaliagdes da situagdo. Finalizando com o terceiro nivel de fusdo que avalia ameacas
e analisa as intengdes inimigas.
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Esse processo apresenta como a ontologia trabalha através de sistema de informacdes, para
apoiar:

- Coleta e compartilhamento de dados

- Componentes de engenharia

- Manufatura

- Conhecimento semantico

2. Materiaise Métodos

A presente pesquisa busca realizar uma revisao bibliografica sobre a utilizac&o das ontologias
presentes no setor aeroespacial, visando apresentar e analisar o0 materia disponivel sobre o
assunto, relatando o que os autores concordam e divergem sobre ele. A partir dessa premissa
busca-se apresentar de forma coerente 0 conhecimento que cerca a semantica em sistemas
computacionais presentes no setor aeroespacial. Este levantamento sera desenvolvido com
base na metodologia de revisdo sistematica descrita no artigo “Procedures for Performing
Systematic Reviews” elaborado por Barbara Kitchnham [10].

Para se iniciar o levantamento bibliogréfico ser& necessario definir questdes que se pretende

anaisar durante o seu desenvolvimento. Para esta pesguisa busca-se responder as seguintes
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guestdes. Qual o papel das ontologias em sistemas aeroespaciais? O que os autores
publicaram referente a essa linha de pesquisa?

Para se definir os critérios de pesquisa foi adotada a seguinte estratégia: Separar a pesquisa
preliminar em 3 categorias. Conceito de Ontologia, Ontologias em sistemas de informagéo e

Ontologias em sistemas aeroespaciais, conforme pode ser visto na Tabela 1.

Tabela 1:Critérios de pesquisa
Referéncia Categoria Palavra-chave
Ontology
1 Conceito de ontologia Ontologia

Definic&o de ontologia
Tipos de ontologia

Web Semantica
Ontologias em sistemas de NW €D Semantl_c
2. informacio Qestao dp conheci mento
Ontologia em Sistemas de informagdo
Ontology Web Language (OWL)
3 Ontologias em sistemas Ontologias no setor aeroespacial
' Aeroespaciais Ontology Aerospace

Fonte: Elaborado pelos autores

Para redlizacdo do levantamento serdo utilizadas as seguintes bases de dados cientificas:
IBICT - Instituto Brasileiro de Informagdo em Ciéncia e Tecnologia, SCIELO - Scientific
Electronic Library Online, ResearchGate, IEEExplore digital library.

Apos a definicéo das bases de dados, € necessario estabelecer os critérios para utilizagdo do
material de estudo, sendo eles:

1) O material de estudo ser voltado para o uso de ontologias em sistemas de informacao;

2) Fonte cientifica de dados;

3) Estar disponivel em portugués ou inglés; e

4) Contelido disponivel em versdo completa.
3. Resultados
Para conducdo deste trabalho, o processo de producdo do documento sera dividido em 4

etapas:

1) Busca em bancos de dados cientificos
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2) Selecéo de materia para estudo
3) Analise dos artigos sel ecionados

4) Extracao de dados parafomentagéo do estudo

A primeira etapa da pequisa se inicia com a busca de publicagbes em plataformas
especializadas em contetidos cientificos. A segunda etapa consiste na selecéo dos trabalhos
académicos que contemplam o conceito de ontologia. Em seguida, na terceira etapa é
realizada uma triagem dos artigos que serdo utilizados no estudo. Por fim, na quarta etapa se
realiza a extragdo de dados para a construcdo do estudo e consequentemente a resolucéo da

guestdo de pesquisa.

4. Préximas Etapas

Algumas referéncias ja pesquisadas serdo utilizadas como base para o desenvolvimento deste
estudo, principalmente os artigos relacionados diretamente com o tema referido como:
“Semantic web technologies for Aerospace”, elaborado por Paul Kogut e Jeff Heflin [9]; e
“Basic Concepts and Distinctions for an Aerospace Ontology of Functions, Entities and
Problems” elaborado por Jane T. Malin e David R. Throop [11]. Esses estudos agregam
conhecimento e sdo importantes fontes de dados para a realizacdo desta pesguisa, fornecendo
informacBes concretas sobre a utilizacgo de ontologias na area aeroespacial.

Para as proximas etapas desta pesquisa, pretende-se expandir a relagdo de referéncias e
realizar andlises de novas fontes de dados com o objetivo de concluir o levantamento
bibliografico de forma mais abrangente, atribuindo um conteido mais completo e uma maior

lista de referéncias relativas ao tema da pesquisa.

5. Conclusdes

Pode-se concluir com o desenvolvimento inicial da presente pesguisa que a ontologia é uma
importante ferramenta que permite a criagdo de uma espécie de linguagem universal, que
adota um conceito de terminologias Unicas referentes a um mesmo grupo de entidades,
eliminando assim a ocorréncia de duplicidades de dados em sistemas.

Contextualizando ao setor aeroespacial, que por sua vez, sempre esta em busca de um fluxo
de informagdes fluido, o uso de ontologias nesses sistemas se faz imprescindivel, para que
nao ocorram falhas no compartilhamento e no processamento de dados com outros setores,
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outras organizagdes ou em outras bases de dados. Desse modo, € possivel firmar um

compromisso de suporte confiavel de informagdes concisas sobre um determinado dominio.
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Resumo

O estudo das caracteristicas aerodinamicas de arrasto de configuragdes de foguetes de
sondagem ¢ realizado no Instituto de Aeronautica e Espaco utilizando métodos semi-
empiricos de acordo com a complexidade do modelo em estudo, uma vez que a utilizagdao do
tunel de vento do IAE ndo atende todos os nimeros de Mach necessarios e o uso de tuneis de
vento estrangeiros se torna inviavel por conta do custo. Desta maneira torna-se de suma
importancia a utilizacdo dos softwares disponiveis para tal procedimento, pois estes ja
fornecem as informagdes com a precisdo necessaria para o projeto de foguetes. O presente
trabalho tem como objetivo a determinacgdo dos coeficientes aerodinamicos e comparagdo dos
resultados obtidos através de alguns softwares. Para tanto ¢ realizada a modelagem
geométrica do foguete utilizando o software de CAD e design mecanico Autodesk Fusion
360 e posteriormente a determinacgao dos coeficientes aerodinamicos por meio dos softwares
AEROLAB, MISSILE DATCOM e¢ ANSYS FLUENT. Também os resultados serdo
comparados com dados obtidos em ensaios de tunel de vento, disponiveis na literatura, para
cada software utilizado. O esperado para este projeto ¢ dominar o processo de determinagao

de coeficientes aerodindmicos de veiculos espaciais.

1. Introducao

Os foguetes de sondagem sao veiculos de pequeno porte, podendo variar aproximadamente
de 3 a 13 metros de altura. Eles sdo utilizados para missdes suborbitais de pesquisa espacial, e
sdo capazes de langar cargas uteis compostas por experimentos cientificos e tecnoldgicos.

Por meio do Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE) do Comando-Geral de Tecnologia
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Aeroespacial (CTA), a produgao bem sucedida destes foguetes proporcionaram a realizacao
de inumeros experimentos cientificos e tecnoldgicos (Agéncia Espacial Brasileira, 2020).
Conhecer o coeficiente aerodindmico ¢ de suma importancia, pois este influencia diretamente
no voo do foguete, uma vez que este ¢ um dado de entrada para calculo da trajetoéria.

Existem varias formas de se determinar os coeficientes acrodindmicos, através de calculos
semi-empiricos, softwares e tuneis de vento. Atualmente para se dar continuidade a um
projeto ¢ necessario obter este coeficiente da maneira mais rapida e econdomica possivel, pois
por meio da andlise dos coeficientes aerodindmicos de um foguete pode-se decidir fazer
alteracdes em sua forma geométrica a fim de se obter o menor coeficiente de arrasto possivel
no foguete. Portanto conhecer, estipular e examinar este coeficiente se faz necessario uma
vez que desta forma podemos observar se o design do foguete viabiliza o voo.

O objetivo deste trabalho ¢ comparar os resultados obtidos através dos softwares citados
acima, para que desta forma possa ser feita a avaliacdo da performance e do coeficiente de

arrasto dos tipos de ogivas disponiveis no projeto do foguete L53K17 da NASA e com a

atmosfera utilizada de 1976 model of the U.S. Standard Atmosphere (NASA-TM-X-74335)
[1].

2. Materiais e Métodos

Como citado na introdugdo, a geometria utilizada neste estudo ¢ a do foguete L53k17,

extraidos de (Stoney, 1954 e Pilan, 1954) [2], que pode ser observada na figura 1:
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Figura 1: Configuracdo Basica L53K17. (Fonte: Stoney e Pilan,1954)

Para este foguete existem diferentes tipos de ogivas que também podem ser observadas na

figura 2.
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Figura 2: Tipos de ogivas para o L53K17. (Fonte: Stoney e Pilan,1954)

A partir do estudo do desenho geométrico do foguete, foi realizado o design da configuragao
L53K17 por meio do software de CAD e design mecanico Autodesk Fusion 360, a fim de se

obter todas as cotas e parametros em milimetros para a analise do projeto.

114.3 152.4 190.5
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Figura 3: Desenho geométrico L53K17. (Fonte: Autoria propria, 2021)

Apo6s o desenho e entendimento da geometria estudada, foi dado inicio a utilizacdo do
software ANSYS FLUENT, onde foram realizados dois tipos de tutoriais com o software. O
primeiro intitulado "Steady Flow Past a Cylinder" e o segundo intitulado "UnSteady Flow
Past a Cylinder" (Autor: Singleton e Bhaskaran, 2014) [3], para iniciar a familiarizagdo com

o software. Pode-se verificar o avanco desta fase do estudo por meio das figuras 4 a 6:

ANSYS
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Figura 4: Desenho geométrico tutorial Cylinder. (Fonte: Autoria propria, 2021)
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Figura 5: Pressao e Mach tutorial "Steady Flow Past a Cylinder". (Fonte: Autoria propria,
2021)

Figura 6: Vortices tutorial "UnSteady Flow Past a Cylinder". (Fonte: Autoria propria, 2021)

Na proxima etapa da pesquisa iniciou-se o estudo do foguete L53K17, sendo realizado o
desenho do foguete no modulo Design Modeler do ANSYS FLUENT e a geracdo de malha

no modulo Mesh. Pode-se verificar a evolugao do trabalho nas figuras 7 a 9:

ANSYS

2021 R1

I

Figura 7: Desenho axissimétrico L53K17 ANSYS FLUENT. (Fonte: Autoria propria, 2021)
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Figura 8: Mesh. (Fonte: Autoria propria, 2021)
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Figura 9: Detalhe do inflation. (Fonte: Autoria propria, 2021)

Apo6s o processamento de Mesh e definicao do Solution, serdo realizadas as simulagdes do
escoamento no médulo Fluent e os resultados serdo apresentados em etapas posteriores dessa
pesquisa.

Para a comparacao de resultados entre os softwares deve-se simular o problema no programa
AEROLAB, onde pode-se analisar os 3 tipos de ogivas e a configuragdo com empenas.

A primeira alternativa a ser analisada serd a ogiva x* * sem empenas.

Project: L53k17 °3/4

257.20

11430 15240 190.50

il 113

Figura 10: Desenho de ogiva x*'* sem empenas.
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Uma vez definida a estrutura do foguete em estudo, pode-se definir as configuragdes de
lancamento em relacdo a altitude e pressdo, ressaltando que como o estudo ¢ para fim de
comparagdo o setup sera o mesmo para todos os langamentos.

Tomando como base o relatorio “Validacdo e aplicagdo de procedimento de calculo
aerodinamico para configuragoes esbeltas”. (Autor: Izabelle Alice Santos, 2003) [4]. Pode-se
definir para este caso de ogiva x** , o Lower Mach como 0.75 e Upper Mach como 1.35, e

para principio de estudo sera considerado que a altitude de voo ¢ no nivel do mar.

A segunda alternativa a ser analisada ¢ o caso de ogiva x*/?

Froject: LE3K17 #7172

457.20

11430 15240 140,50

I

113

=i
pov S

b3
3

a0

All Dimensions are: mm

Figura 12: Desenho de ogiva x*'* sem empenas.

A terceira alternativa a ser analisada ¢ o caso de ogiva coOnica.

Project L5317 Cone

w720

15240 15240 15240

Figura 13: Desenho de ogiva conica.

Apos ser realizado o estudo de caso para foguetes sem empenas, pode-se utilizar o método de
comparagdo para o mesmo setup de altura e pressdo, para foguetes com empenas e observar o
comportamento do foguete durante o lancamento, além disso pode-se observar o
comportamento do grafico em relacdo a Mach x Coeficiente de Arrasto, quando se possui

empenas no estilo do foguete L53K 17 para as ogivas ja estudadas neste trabalho.
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Sendo assim sera identificado onde se localiza a empena através do desenho do Aerolab.

s

430 15240 19050

EEY

] &7

a4

Figura 14: Desenho de ogiva x*'* com empenas.

Para andlise de lancamento do foguete com diferentes tipos de empenas, serd utilizado o

mesmo setup dos foguetes sem empenas.

3. Resultados

Os resultados do coeficiente de arrasto obtidos através do software ANSYS FLUENT, para a
configuragdo Conica sem empenas do foguete L53K17 serd demonstrado na figura 16, onde

neste se pode observar uma normalizagdo do coeficiente a partir da iteragao 600.

MERD —
n.E0Nn 2l
n.5500 =
n.sonn a
n.4500 ]

Cd
nanon =

nason —|

e //-’,—

n.zo0n

[ 200 ann 00 Bnn nnn 1200 ann 1600 R0 2000

iteration

Figura 16: Coeficiente de arrasto para configuracao conica. (Fonte: Autoria propria, 2021)

Para ilustrar melhor o que acontece com o foguete quando submetido as situagdes citadas
neste relatorio a figura 17 demonstra a acdo do gas ideal em contato com a superficie do
foguete, o software demonstra as diferentes areas de coeficiente de arrasto, e pode-se
observar que a parte da base do foguete chega a atingir uma velocidade muito baixa, préxima

a nula.
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Figura 17: Campo de velocidade no voo nao propulsado. (Fonte: Autoria propria, 2021)

O software ANSYS FLUENT fornece a for¢a exercida em cada ponto do foguete, as quais

estdao divididas em trés partes:

1. Base;
2. Coifa;
3. Fuselagem.

Estas partes do foguete podem ser verificadas na figura 18.
ANSYS

2021 R1

ACADEMIC

Figura 18: Denominagdes do foguete L53K17. (Fonte: Autoria propria, 2021)

Na tabela 1 ¢ possivel realizar a somatdria dos dados e obter o coeficiente de arrasto presente

no problema.

Coefficient
Zone Pressure
Base 0,009057763

Coifa 0,16384421

Fuselagem | 0,046539059

Total 0,219441040

Tabela 1: Somatoria do Coeficiente de arrasto. (Fonte: Autoria propria, 2021)

Apos realizar os calculos pelo software ANSYS FLUENT, foram realizados os célculos por
meio do software AEROLAB com todas as configuracdes para a atmosfera utilizada de /976
model of the U.S. Standard Atmosphere (NASA-TM-X-74335) [1].
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Os resultados estdo separados por tipos de ogiva e serdo comparados os coeficientes de
arrasto, com o foguete com empenas e sem empenas.

Nas figuras 19 a 21 sdo apresentadas as comparagdes dos resultados para todos os tipos de
configuragdes para o foguete L53K 17 sem empenas € com empenas. Nestas pode-se observar
que quando o motor esta desligado o coeficiente de arrasto aumenta para as duas
configuragdes, ¢ quando a empena estd presente na configuracdo do foguete existe um

aumento relativo no coeficiente de arrasto quando comparado com o foguete sem empenas.
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Figura 19: Comparagio ogiva x*'#. (Fonte: Autoria propria, 2021)
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Figura 20: Comparacio ogiva x *'*. (Fonte: Autoria propria, 2021)
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Figura 21: Comparacao ogiva conica. (Fonte: Autoria propria, 2021)
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4. Proximas Etapas

Para dar continuidade ao projeto ¢ necessario considerar mais valores no nimero de Mach
para o software ANSYS FLUENT, realizar a avaliagdo do modelo no software DATCOM e

terminar a comparagao dos resultados obtidos entre softwares.

5. Conclusoes

O comportamento das curvas obtidas nos graficos, demonstram que o coeficiente de arrasto
para todas as configuragdes do foguete L53K17, é menor para voo propulsado do que para
voo nio propulsado. E importante mencionar que como as comparagdes detalhadas ainda ndo
foram finalizadas, uma vez que ainda faltam a realizagdo de mais simula¢des no ANSYS

FLUENT e DATCOM.
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Resumo

Neste relatorio é apresentada a formulacdo e o método de medicdo dos produtos de
inércia das trés configuracGes de um corpo de prova especialmente desenvolvido para
este trabalho. Esse corpo de prova consiste em um cilindro de aluminio, utilizado para
0 estudo de momento e produto de inércia, 0s quais sdo parametros cuja determinacao
precisa e exata é essencial para se avaliar o desempenho e o controle da trajetdria de
veiculos aeroespaciais. Nesse cilindro foram colocadas massas, em posicionamentos
especificos, para gerar um desbalanceamento no conjunto. A este dispositivo foi dado o
nome de ADA, devido as trés configuracdes propostas para este estudo: Avido,
Dzhanibekov e Aleatorio. O experimento utiliza um fixador que funciona como elo
entre o corpo de prova e o equipamento de medi¢éo, o instrumento KSR 1320, de forma
a possibilitar a rotacdo do corpo em 360° em torno dos eixos coordenados do corpo para
a medicdo, indireta, dos produtos de inércia. No Relatoério anterior foram apresentados
os calculos dos momentos de inércia dessas trés configuracdes, a partir de medi¢des das
dimensGes das pecas que compdem o dispositivo, utilizando escala milimetrada, bem
como medigdes de massa, em conjunto, e separadamente, dessas pegas. Essas medigdes
também foram utilizadas no presente relatdrio para apresentar os resultados dos dados

de produto de inércia.
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1.Introdugéo

A medicgdo de produto de inércia € um procedimento indireto que utiliza os dados das
medic¢des de centro de gravidade, cg, e de momento de inércia, |, de um corpo de prova
em etapas anteriores desse processo de medicdo [1]. Essas etapas fornecem os
pardmetros necessarios para a continuacdao do experimento. As medigdes do centro de
gravidade de um corpo sédo feitas anteriormente as medi¢gdes dos momentos de inércia,
porque a origem dos eixos coordenados de referéncia do corpo, que gira com 0 mesmo,
deve ser centrado no cg do corpo. A orientacdo dos eixos do sistema de referéncia
geralmente é escolhida pelo solicitante das medicGes. Neste trabalho serad utilizado o
método do péndulo de torcdo invertido, 0 mesmo que vem sendo utilizado para a
medicdo de momento de inércia e demonstrado nos trabalhos anteriores, [2].

2. Fundamentacdao teorica

Produtos de inércia sdo parametros que compdem a matriz de inércia de um corpo néo
simétrico, correspondendo aos seus elementos ndo diagonais. Dependendo da orientacéo
do eixo de referéncia, centrado no cg do objeto, a configuragdo da indexacdo dos indices
desses parametros varia de acordo com sistema de referéncia adotado pelo solicitante.
Neste trabalho foi adotado, para as trés configuracfes de corpo-de-prova ADA (Avido,
Dzhanibekov e Aleat6rio), o sistema de referéncia vermelho, mostrado na figura 1,
como se fosse hipoteticamente o de um solicitante, sendo o sistema de referéncia azul o

adotado pelo instrumento de medicdo, definido pelo fabricante.
— = e I_... . )
— .-

Figura 1: Sistemas de coordenadas de referéncia da maquina, em azul, e do corpo de

prova ADA, em vermelho.
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Considerando-se entdo o sistema de referéncia vermelho, mostrado na figura 1, a matriz

de um corpo de prova ndo simétrico obedece a seguinte formulacéo:

yy yz yX
[I]: _Izy Izz _sz (1)
_Ixy _Ixz Ixx

TS PR @

Para o langamento de um foguete, é necesséria a determinacdo de toda a matriz de
inércia dos mddulos superiores, atraves de medicBes em laboratério, antes do
lancamento, pois esse € um parametro essencial no controle da carga-util do veiculo
aeroespacial. Essas medicdes tém que ser feitas sempre ap0s o procedimento de
balanceamento dos mddulos superiores, que sdo responsaveis por satelizar ou colocar a
carga-util na sua posicdo de trabalho. A matriz do mddulo responséavel para colocar a
carga-Util na sua posicdo de trabalho, terd, apos o procedimento de balanceamento, a

seguinte configuracdo, equacdo (3):

[I]: - I 0 3)

Os procedimentos de balanceamento sdo realizados em instrumentos especificos,
especialmente desenvolvidos, que possibilitam processos dindmicos de eliminacdo de
produto de inércia. No Laboratorio de Propriedades de Massa, LPMA, do IAE, é
utilizada a maquina POI13200M, Space Electronics, de 3,2 toneladas de capacidade de

carga.
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3. Materiais e métodos

Para a medicdo de produto de inércia, utilizamos o mesmo método e instrumento

descritos no Relatorio anterior [2], e consequentemente a mesma equacao:
1=C(T}-TH) (4)

Onde

I= Momento de inércia;

C=Constante do instrumento de medicao;

T=Periodo de oscilacdo do instrumento de medicdo, equipado com dispositivo de

fixacdo e corpo-de-prova, em segundos;

To= Periodo de oscilagdo do instrumento de medicdo com o dispositivo de fixacdo e sem

0 corpo-de-prova;

No procedimento utilizado para a medicdo de produto de inércia, [1], sdo realizadas

quatro etapas de medigdes:

1) Mede-se o centro de gravidade, cg, de cada uma das trés configuracbes ADA;

2) Com os dados das coordenadas do cg obtidos no item 1), medem-se 0s
momentos de inércia em torno dos eixos X, lx , Y, lyy , € z, I utilizando-se o
instrumento KSR, a partir da equagdo (5). Esses valores medidos seriam 0s
momentos de inércia de rolamento, arfagem e guinada, para 0 caso em que esses
dispositivos sejam simétricos, ou seja, Seus eixos principais de inércia
corresponderiam a esses valores medidos. Em caso de assimetria, esses
momentos de inércia ndo corresponderiam aos seus momentos principais de
inércia, os quais estariam defasados, em certo angulo, determinado a partir da
equacao (4).

3) Mede-se através da equacdo (5) o momento de inércia la do dispositivo ADA,
montado no fixador em posicdes angulares & defasados de 20° em 20°
totalizando-se 18 medicOes, nos planos xy, xz e yz resultando-se assim em 54
medicdes para cada configuracdo do corpo-de-prova ADA. A posicao inicial de
medicdo é a de momento de inércia de rolamento do dispositivo ADA, que € 0
momento de inércia em relacdo ao eixo X, do sistema de referéncia do corpo,

representado pelo sistema de referéncia vermelho na figura 1.
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4) Mede-se 0 momento de inércia la a 45° em relacdo ao eixo x do corpo, sistema

de referéncia vermelho, do solicitante.
Depois das etapas 1), 2), 3) e 4) terem sido completadas, aplicam-se os resultados
dessas 54 medicGes de momento de inércia, la , e das medicles de Ix, lyy e Iz na

equacao (5):

I=XY,2
_[Iiisen29+lﬂsen26'—laJ y

! sen26 _ =) ()
i=xYy,z

Onde:

lij=produto de inércia ao longo do plano ij do corpo-de-prova;

li =momento de inércia em torno do eixo i do corpo de prova, montado
perpendicularmente sobre a mesa do instrumento de medicéo;

lij =momento de inércia em torno do eixo j do corpo-de-prova, montado a 90° da
posicdo de medicdo de l;; descrita acima;

6 =angulo de defasagem em relagcdo a primeira posicdo de medicdo, de lx, em sentido
anti-horario até se completarem 360°;

la=momentos de inércia medidos em posi¢des defasadas de 20 em 20 graus

A faixa de variacdo dos resultados obtidos a partir das equacdes (5) deve obedecer a
critérios estabelecidos pelo solicitante de acordo com o0s requisitos da missdo. A
avaliacdo do atendimento dos requisitos é feita de acordo com recomendagdes
metroldgicas internacionais.
4. Avaliacdo da incerteza da medicao
Para se avaliar as incertezas associadas ao momento e ao produto de inércia do corpo,
utiliza-se a Lei de Propagacao de incertezas expressa pela equacao (5, 6):

N 2

u? =Z(QJ u?(x,) ©)

i \ 0%
Na Eqg. (9), y é a grandeza de saida, ou seja, 0 mensurando. As grandezas Xi S0 as
grandezas de entrada, consideradas neste trabalho como ndo correlacionadas. As
incertezas combinadas associadas as grandezas de entrada, u(xi), sdo estimadas a partir

da raiz quadrada positiva da equacdo: u2 = ua? + ug®. A incerteza ua é avaliada
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estatisticamente e a incerteza ug é a avaliada a partir de informacdes prévias a medicéo
tais como certificados de calibragdo de instrumentos, experiéncia sobre o
comportamento dos materiais e equipamentos, etc.

Aplicando a Eq. (7) na Eq. (6) temos:

a1\’ a1\’
2 _ (90} 2 Il @)
Uuj (art) qu—I—(aTO) ur,
que resulta em:
uf = (2CT,)*uf + (2CTy)*us (8)

onde utt € a incerteza associada a medicdo do periodo de medicdo na configuracdo
maquina+dispositivo de fixacdo+objeto medido e uro corresponde ao periodo de
medicdo na configuracdo maquina + dispositivo de fixacao, ou seja, medicédo de tara [2].
Procedimento semelhante deve ser realizado com as equacdes (6), (7) e (8).

5. Resultados

Foi realizada uma medicdo dimensional das pecas que compdem as configuracfes do
corpo ADA para a realizacdo dos calculos tedricos dos produtos de inércia das

configuracdes [3].

5.1. Célculos de produto de inércia das Configuragdes ADA

5.1.1.Produtos de Inércia da Configuracdo ADA Avido

:

Figura 2. Planos de referéncia da Configuracdes ADA Avido para o calculo dos
produtos de inércia Iy, Ixye ly;

Equacao do produto de inércia ao longo do plano xz:

Ixz = mNS.l(_ ZNS.l)(_ X N3.1)+ mN3.2(_ XN3.2 )(ZN3.2 )
+ mN4.1(_ ZN4.1)(X N4.1)+ mN4.2(ZN4.2)(XN4.2)

Equacéo do produto de inércia ao longo do plano xy:

(9)
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Ixy :le(XNl)(YNl)+mN2(_XNz)(YNz) (10)

Equacdo do produto de inércia ao longo do plano yz:
l,, =0 (11)
5.1.2.Produtos de Inércia da Configuracdo ADA Dzhanibekov

] —

Figura 3. Planos de referéncia da Configuracbes ADA Dzhanibekov para o célculo dos
produtos de inércia Iy, Ixy e ly;

Equacdo do produto de inércia ao longo do plano xz:

Ixz = mNS.l(X N3.1)(_ZN3.1)+ mN3.2(_ X N3.2 )(ZN3.2 )

(12)
+ mN4.1(X N4.1)(ZN4.1)+ mN4.2 (_ X N4.2 )(_ ZN4.2)
Equacéo do produto de inércia ao longo do plano xy:
l, =0 (13)
Equacdo do produto de inércia ao longo do plano yz:
l,, =0 (14)

5.1.3.Produtos de Inércia da Configuracdo ADA Aleatorio

@ =3

Figura 4. Planos de referéncia da Configuracdes ADA Aleatorio para o célculo dos
produtos de inércia Iz, Ixy e ly;

Equacdao do produto de inércia ao longo do plano xz:

Ixz = mAl(XAl)(_ ZA1)+ mAZ(_ XA2 )(ZAZ)'
+ mN3.l(_ X N3.l)(ZN3.1)+ mN4.1(xN4.1)(ZN.1)

Equacéo do produto de inércia ao longo do plano xy:

(15)
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Ixy = mA3(_ XA3)(YA3)

Equacdo do produto de inércia ao longo do plano yz:

l,=0

QA CNPq

(16)

(17)

Os célculos foram realizados a partir das coordenadas mostradas nas figuras 2, 3 e 4.

Os sistemas de eixos utilizados estdo em conformidade com essas figuras. Em etapas

futuras do trabalho, estes valores serdo comparados com os dados experimentais assim

que for possivel realizar a coleta de dados no laboratério. Os valores de incerteza

associadas aos momentos de inércia serdo estimados a partir dos dados experimentais.

Tabela 1. Valores de Centro de Gravidade, cg, calculados e medidos. Unidade m

Configuragdes leox Icay lce:
ADA
Calculado Medido/KSR Calculado Medido/KSR Calculado Medido/KSR
Avido 0,4500 0,4500 0,0015 0,0014 0,0000 0,0001
Dzhanibekov 0,3400 0,3400 0,0000 -0,0002 0,0000 0,0007
Aleatorio 0,3925 0,4200 0,0052 0,0070 0,0040 0,0032

Tabela 2. Valores de Momento de Inércia calculados e medidos. Unidade kg.m?.

Configuracdes b ly |z
ADA
. Calcula . )
Calculado Medido/KSR | e% d Medido/KSR e% Calculado Medido/KSR e%
0

Avido 0,1633 0,1591 2,6 1,6014 1,6890 5,19 1,5695 1,5650 0,29
Dzhanibekov 0,1587 0,1581 0,38 1,9441 1,9324 0,60 1,8092 1,8019 0,40
Aleatério 0,1043 0,1036 0,67 1,4054 1,4017 0,26 1,4096 1,3686 2,91

Tabela 3. Valores de produto de inércia calculados. Unidade kg.m?.

Configuragdes ADA Iy lyy 1,
Avido -0,00969 0,03248 -0,00059
Dzhanibekov 0,0000 0,2575 0,0000
Aleatorio -0,03703 0,08603 0,0000
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6. Proximas Etapas

Nas préximas etapas deste trabalho serdo feitos as medicdes experimentais de produtos
de inércia das trés configuracBes do dispositivo. A partir dos resultados desses
experimentos, os valores tedricos calculados através das formulas serdo comparados
com os medidos. Os efeitos dessas configuragdes ADA sobre a dindmica de um veiculo
espacial serdo analisados e serdo feitas recomendacdes para se evitar a configuracédo
Dzhanibekov, em satélites e sondas espaciais cuja atitude em voo ocorra a rotacao
constante em torno do eixo longitudinal de spin. Apds as medicdes experimentais dos
produtos de inércia sejam feitas na maquina KSR, serdo feitos experimentos no dominio
da frequéncia utilizando-se as trés configuracbes ADA, cujos resultados serdo
comparados com os obtidos sendo utilizado o presente método do péndulo de tor¢édo

invertido, o qual € um método no dominio do tempo.
7. Conclusoes

Os valores calculados a partir de medigdes dimensionas do dispositivo ADA, nas trés
configuragdes, comparados com as medicGes experimentais, utilizando-se a maquina
KSR, Tabelas 1, 2 e 3, demonstraram incertezas variadas. Essas incertezas foram
relacionadas as imperfeicGes geométricas dos anéis Al, A2 e A3, ao desalinhamento
longitudinal dos furos rosqueados do cilindro central ADA, no qual foram inseridos 0s
pesos-padrdo e os anéis para a montagem das trés configuracdes ADA. As massas
dessas pecas medidas variaram desde a primeira medicao, no inicio desse trabalho, até o
presente momento, devido a diferenca de temperatura e humidade relativa do
laboratério nas vérias ocasifes quando ocorreram as coletas de dados através de
medicBes de massa. Ainda ha o fator de erro humano que deve ter uma atencdo
dobrada, o qual é muito recorrente. Na&ao foi possivel como proposto e planejado a
medicdo dos produtos de inércia experimentalmente utilizando-se a maquina KSR,
porque o dispositivo projetado para esse fim permitia a oscilacdo longitudinal do
conjunto dispositivo/corpo-de-prova ADA, assim sendo como consequéncia as
medicGes eram abortadas pela maquina. Outro dispositivo foi projetado e fabricado
para ser utilizado na préxima etapa deste trabalho, através do qual as medicGes de

produto de inércia serdo possiveis e entdo os dados medidos serdo comparados com 0s
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calculados. Pode-se observar que os centro de gravidade e momentos de inércia
medidos na KSR convergiram para os valores calculados, o que indica que os produtos
de inércia calculados terdo seus valores confirmados através das medi¢cdes na KSR.
Apbs todos os dados calculados e medidos tenham sido concluidos, serdo feitas as
andlises metroldgicas desses dados.
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Resumo

A soldagem ¢ o principal método de jungdo de materiais metalicos. Varios sdo os processos
de soldagem, dentre eles destaca-se solda por friccao (Friction Stir weld), solda com eletrodo
revestido, solda TIG/MIG e solda plasma. O aco maraging ¢ um ago de ultra resisténcia
destinado a aplicacdo estratégica como aerondutica, espago e defesa, quando ¢ necessaria a
utilizacdo de solda, nesse material, a literatura recomenda a utilizagdo de solda a plasma,
devido ao menor aporte térmico e geracdo de uma zona termicamente afetada menor.O
presente trabalho visa estudar as caracteristicas, mecanica e microestruturaisde juntas
soldadas de ago maraging 300 pelo processo de soldagem a plasma. Para atingir esse
objetivo, foram soldadas duas chapas com espessura de 3,3 mm e retirado corpos de prova de
tragao, de modo que o cordao de solda fique situado na regido util (regido de ensaio). Além
dos ensaios de tracdo, a pesquisa apresenta o mapeamento da dureza (microindentagdo
Vickers) com objetivo de obter a variagdo de dureza e a extensdo da regido afetada pelo
aporte térmico da solda, e a analise microestrutura da amostra. O material utilizado na
pesquisa foi fornecido pela Divisdo de Mecanica do Instituto de Aeronautica e Espaco e os
resultados do trabalho tém como objetivo contribuir para o desenvolvimento dos processos de

soldagem a plasma dos envelopes motores fabricados em a¢o maraging.

1. Introducao

No a¢o maraging a auséncia de carbono, aliada a uma grande porcentagem de niquel confere
uma significativa melhora na resisténcia, ductilidade e tenacidade do material. Em fungdo
dessas caracteristicas os agos com essa conformacdo sdao considerados como de ultra alta

resisténcia, ou seja, sdo muito empregados em projetos de cardter estrutural, onde altas
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relagdes de resisténcia/peso sao necessarias, tais como carcagas de motores de foguetes,
tubulagdes, navios e entre outros [1].

Para essa pesquisa em questdo, estuda-se a linha de foguetes de sondagem, e pretende
contribuir aos estudos do Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE) visando obter um material
de fabricacdo mais simples e resistente, a fim de unificar os materiais metalicos envolvidos na
confeccdo dos envelopes motores. Sendo estes o principal componente de um propulsor
espacial, consistindo de um involucro cilindrico, produzido a partir de chapas calandradas e
com soldas nos sentidos longitudinais e circunferenciais (solda orbital), conforme a figura 1.
Esse componente forma a camara de combustdo, onde o propelente solido ¢ queimado,

gerando a pressao e consequentemente 0 empuxo necessario para a propulsdo do veiculo [2].

Sulda_ : Solda
Longitudinal Circunferéncial

Figura 1 - Configuragao das soldas no envelope motor [2].

O processo de soldagem considerado ideal para os agos maraging, assim como para qualquer
material, ¢ aquele que proporciona uma junta soldada com as propriedades mecanicas mais
similares possiveis em comparacdo com as do material base. O processo de soldagem a
plasma apresenta-se como uma técnica viavel para a soldagem de envelopes motores
fabricados em ago maraging. O processo basicamente constitui na criagdo de um arco elétrico
que gera o estado de plasma, seguidoda fusdo do material de adicdo (arame cuja composi¢ao
quimica ¢ similar ao material que esta sendo soldado). O argdnio ¢ utilizado como protecao

do material fundido com o ambiente.[3].

1.2. Objetivo

O objetivo deste trabalho ¢ analisar o desempenho das juntas soldadas a plasma do aco
maraging 300. Para se atingir o objetivo, ¢ proposto uma caracteriza¢cdo mecanica (através de
ensaio de tracdo e mapeamento de dureza (microindentacdo) e analise microestrutural via

microscopiaoptica de uma junta solda.
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2. Materiais e Métodos

2.1 Material

O material utilizado na pesquisa foi uma placa laminada de aco maraging, com espessura de
3,3 mm, na condicao solubilizada.A chapa foi cortada em uma guilhotina industrial, sendo

obtidas duas pecas nas dimensdes de 3,3 mm x 100 mm x 300 mm.

2.2 Processo de soldagem
As pegas foram soldadas pelo processo de solda plasma na Subdivisao de Fabricagdo (AME-
F), da Divisdo de Mecanicas (AME), do Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE), sendo
utilizados os seguintes parametros:

e Velocidade de soldagem: 200 mm/min

e Velocidade de alimentacao do arame: 0,6 m/min

e Material de adigao: MAR300 (@ 0,9 mm)

e Corrente de soldagem 120 A
2.1 Preparacio das amostras

Com objetivo de mensurar a qualidade da junta soldada, foram realizados ensaios destrutivos
(tracdo e dureza) e analise microestrutural. Para a preparacao dos corpos de prova de tragao,

foi utilizada a geometria, e dimensao, padronizada pela ASTM ES8 (subsize), apresentadas na

figura 2.
Cota Dimensdo (mm)
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Figura 2 - Dimensdes médias dos corpos de prova [7].

Para a realizacdodos ensaios de dureza por microindentagdo e andlise microestrutural, foi

necessario a preparacdo metalografica dos corpos de prova, conforme a norma ASTM E-3.

3
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As amostras foram cortadas eembutidas em uma embutidora metalografica TECLAGO-
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EM40D com aproximadamente 60 g. de baquelite. Para o embutimento das amostras foram
cortadas pequenas aparas da cabeca dos corpos de prova para auxiliarem no suporte da
amostra e evitar o abaulamento no processo. Posteriormente, em uma lixadeira
semiautomatica, foram lixadas as duas amostras comecando pela lixa de 80 para retirar as
imperfei¢des causadas pelo corte e pela baquelite ainda presente. Cada amostra embutida foi
lixada pela sequéncia de lixas: 80, 120, 280, 360, 400, 600 e 1200 respectivamente. A cada
troca de lixa as pecas foram rotacionadas em 90 graus, visando a retirada de riscos da ultima

lixa utilizada.

2.3. Microscopia Optica

A preparagao da amostra e andlise de microscopia 6tica foi realizada na Divisdo de Materiais
(AMR) do Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE), onde as amostras passaram por uma
politriz semi automatica modelo DP-10 da marca PANAMBRA com uma pasta de diamante
(0,1) e em seguida de silica coloidal para a redug¢dao de riscos. Para o ataque quimico o
reagente utilizado foi Vilella (5ml HCI, 2g Acido Picrico em 100ml Alcool Etilico), onde a
amostra ficou submersa por 15 minutos. As imagens foram obtidas através da técnica de

microscopia otica (MO) com auxilio microscopio ZeissAxioCamImager 2

2.3. Ensaio de dureza

A preparagdo das amostras para esse ensaio foi realizada no laboratorio da Divisdo de
Materiais (AMR) do Instituto de Aerondutica e Espago (IAE) e o mapeamento da dureza foi
realizado no durometroECMO TEST — DuraScan, equipado com o sistema de analise
EmcoWorks,pertencente ao departamento da Engenharia Mecanica e do Instituto
Tecnoldgico de Aeronautica (ITA). Foram realizadas83 microindetagdes para obtencdo do
mapa de dureza das regides da junta soldada. A carga utilizada para a medi¢do de dureza foi
de 0,3 kg e o valor foi calculado automaticamente (conforme equagdo 1) pelo software, sendo

os inputs os valores das diagonais da impressao.

1,854 F
2
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2.4. Ensaio de tracao

Os ensaios foram realizados em seis corpos de prova, sendo eles trés com reforgo e trés sem
reforco, no Laboratorio de ensaios (X-20) pertencente ao Instituto de Aerondutica e Espaco
(IAE), em uma maquina de tragdo modelo MTS 810, com capacidade de 100 kN, equipado

com o sistema de controle e analise computacional dos dados FlexTest 40.

3. Resultados

3.1 Analise microestrutural

A Figura 6 apresenta a analise microestrutural da junta soldada apds ataque quimico com
reagente Vilella. Foi possivel constatar a homogeneidade da soda e a auséncia de vazios e

porosidade.

Figura 6 —Microestrutura da amostra em diferentes regides: 6(a) um panorama da amostra,

6(b) zona soldada, 6(c) a regido superaquecida (ZTA) e 6(d) metal base (MB).

E possivel observar a evolugdo microestrutural a partir do aporte térmico gerado pelo
processo de soldagem. A figura 6 (a) apresenta uma macrografia da junta solda, ondeé
possivel evidenciar trés regidesdistintas: A regido dendritica ¢ apresentada na figura 5 (b),
essa ¢ a regido da solidificagcdo do material de adi¢ao (arame de solda), sendo uma regidao

bruta de fusdo; A zona termicamente afetada (ZTA),Figura 6 (c) possui a mesma estrutura do
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material base (martensitica), porém com um expressivo aumento no tamanho de grao, devido

ao calor gerado na soldagem, A principal caracteristica da regido composta por graos

dilatados ¢ a diminui¢do da resisténcia mecanica; o material base , figura 6 (d), ¢ a regido que

ndo sofreu influéncia do calor, possui a integridade da estrutura tipica do aco maraging 300

solubilizado que

¢ a estrutura martensitica.

3.2 Ensaio de dureza

Com a amostra apds o ataque quimico, foram realizadas 83microindeta¢des na extensdo da

solda e do material base possibilitando a formagao de um mapa de dureza, como mostrado na

Figura 7abaixo.
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Figura 7 — Mapa de valores da dureza encontradana amostra.

35

Além do mapa, com os valores encontrados durante o ensaio foi possivel obtera média de

dureza daquela amostra 341,6 HV, e ainda a dureza méxima de 479 HV nas regides proximas

6
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ao material base (em vermelho/laranja no mapa), ¢ minima 293 HV nas regides termicamente

afetadas pelo processo de solda. Como era o esperado a regido fundida e a regido

termicamente afetada apresentam uma dureza cerca de 30% menor quando comparadas a

regido do material base, onde ndo houve a influéncia da temperatura.

3.3. Ensaio de tracao

Os corpos de prova foram ensaiados com objetivo de obter a curva tensdo x deformacao e os

valores de: tensdo de escoamento, tensdo maxima e tensdo de ruptura.

A figura 8 apresenta as trés curvas de ensaio dos corpos de prova que tiveram o “refor¢o da

solda” removido por usinagem. Apesar de uma situacao atipica, a remog¢ao do reforgo tem

como objetivo, além de obtengdo da curva, constatar a regido de fratura do corpo de prova.

A figura citada, também destaca dos valores de dos principais pontos da curva, sendo:

° E — Modulo de Young;

° oesc - Tensdo de escoamento;
. orup - Tensdo de ruptura;
. omax - Tensdo maxima.
= =
00 f E oesc  orup omax
— / Amostras
] / (GPa) (MPa) (MPa) (MPa)
S | 1 5205 763,53 456,50 849,01
i 2 46,88 811,55 574,01 926,06
ol 3 47,78 749,15 455,80 872,88
o ] Média 49,20 774,74 495,44 882,65

-0.02 0 0.02 0.04 0.068 0.08 01 0.12
Deformacéo [mm]

Figura 8 — Grafico tensdo x deformacao: 8(a) Representacdo grafica tensdo x deformacgao,8(b)

principais pontos do grafico.

A figura 9 apresentaos corpos de prova fraturados, sem refor¢o da solda, nessa imagem ¢

possivel constatar que a fratura ocorreu na regiao exata da solda.
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Figura 9 — Corpos de prova “sem refor¢o” apds o ensaio de tragao.

Na Figura 10 est4 plotado o grafico tensdo x deformagdo, e os seus principais pontos, dos trés

corpos de prova com o refor¢o da solda. A condicdo com refor¢o de solda ¢ a real condigao

de trabalho das pecas soldadas.

1200

— Corpo de prova 1

— Corpo de prova 2

1000 < —— Corpode prova 3 1 E cesc orup omax
[ 9 Amostras

= 800 ;/ / - : 1 (GPa) (MPa) (MPa) (MPa)

= /

g w0 f \ ] 1 4998 898,46 509,38 1015,93

e ool | ’/ | 2 46,87 874,17 495,89 1008,61
/ ;j | 3 42,02 941,01 538,68 1068,80
/ / Média 46,30 904,55 514,65 1031,11
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Figura 10 — Grafico tensao x deformacao: 10(a) Representagao grafica tensao x

deformacao,10(b) principais pontos do grafico.

A figura 11 apresenta os corpos de prova fraturados, com refor¢o da solda, nessa imagem ¢

possivel constatar que a fratura ocorreu na regido termicamente afetada ao lado da area

soldada, isso se da devido ao aumento de massa da regido fundida.
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Figura 11 — Corpos de prova “com refor¢o” apos o ensaio de tragao.

A aluna Sabrina Fernandes Rezende (aluna do grupo de trabalho do orientador da presente
pesquisa), em seu trabalho do programa PIBIC 20-21, caracterizou o mesmo material, porém
sem a realizagdo da soldagem. Comparando os resultados de ensaio de tragdo, € possivel
constatar uma reducao de 33,28% na tensdo de escoamento, 27,78% na tensdo maxima e
52,22% na tensdo de ruptura, quando comparado as amostras “sem o refor¢o de solda” e uma
redugdo de 22,10% na tensdo de escoamento, 50,37% na tensdo maxima e 15,63% na tensao

de ruptura, quando comparado as amostras “com reforco de solda”.

4. Conclusoes

Os diversos estudos e ensaios realizados acercado desempenho das juntas soldadas deago
maraging 300 permitiram concluir que o material mesmo diante do processo de solda,
apresentou resisténcia e tenacidade superior quando comparado a outras ligas metalicas e em
relagdo a soldagem também ¢€ possivel concluir que estaapresentou grandeeficiéncia causando
o minimo de defeitos e descontinuidades nas amostras. Na
microscopiadticafoi possivel observar os efeitos da solda na microestrutura do material, com
as transigdes entre a regido do metal base e das zonas termicamente afetadas, o que contribuiu
para a analise dos resultados do ensaio de dureza. Nas zonas termicamente afetadas e na
regido soldada, foi evidenciado uma pequena queda dos valores na area soldada, a redugdo de
dureza encontrada nesta regido da solda estd relacionada com a sua formagao dendritica e
possivel segregacao dos elementos ali presentes. No que tange aos ensaios de tragdo, foi
possivel comprovar que a regido soldada ¢ a area mais fragil do material, pois sem o reforco
da solda a ruptura ocorreu exatamente na regido fundida, o uso do refor¢o contribui com o

volume efetivo da zona soldada, evitando a ruptura naquele local.
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Sugere-se que posteriormente a pesquisa seja retomada para a investigagao dos pontos de
aumentos expressivos da dureza encontrados na regido do material base, através de analises

meteorograficas a fim de entender a origem dessas variagoes.

5. Divulgac¢ao dos Resultados

O trabalho foi apresentado no Congresso Académico da Unifesp 2021: Universidade em
Defesa da Vida, 2021. E sera apresentado também no XVII Encontro de Iniciagdo Cientifica e
Tecnoldgica do TAE. Além de posteriormente publicado em artigos € outros congressos

académicos.
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