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Resumo

Os materiais compósitos com 

o setor aeroespacial pois são 

apresentam alto desempenho

temperatura podem oferecer

monolíticas, mantendo resist

motores a jato. As propriedade

programas de pesquisa e desen

sistemas de materiais mais es

suas propriedades e métodos 

processos convencionais de p

reforçadas com partículas ad

comumente empregados. Dur

misturados em um moinho rot

a vácuo na faixa de temperat

foram utilizadas técnicas de m

1. Introdução

1.1. O titânio

O titânio, descoberto em 1971

rutilo (TiO2) e ilmenita (FeT

propriedades físicas, como a

elasticidade (acima de 100 

(3287°C). Ao comparar as 

o
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 matriz de titânio (TMCs) são de importânci

mais leves que materiais tradicionais à base

o quando aplicados em condições extrem

r até 50% de redução de peso em rela

tência e rigidez equivalentes nos sistemas

es exclusivas dos TMCs os colocaram na van

nvolvimento em todo o mundo. Embora as T

studados e procurados, são escassas as inform

de fabricação. Devido à alta reatividade quí

processamento não são adequados para a fa

ditivas. Portanto, processos de metalurgia 

rante o projeto, os pós metálicos (Ti) e cerâ

tativo, prensados uniaxial e isostaticamente a

tura entre 800 °C e 1400 °C. Para caracteri

microscopia óptica, granulometria e densidade

1 por William Gregor, é encontrado principalm

TiO3) [1-2]. Este elemento se destaca por 

abaixa massa específica (4,54 g/cm³), mód

GPa), e elevados pontos de fusão (1668 

propriedades do titânio com a do aço, m
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ímica do titânio, os
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âmicos (TiC) foram

a frio, e sinterizados

ização do material,
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mente nos minérios

apresentar ótimas

dulo de tensão de
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aplicações tradicionais, tem-

segundo [3].

Em relação a sua estrutura c

chamada fase alfa é hexagon

cúbica de corpo centrado. A

forma significativa pela adiçã

é possível pois essas alteraçõe

Os elementos formadores de 

em seu efeito. Os que estabil

exemplos incluem Al, Sn, Ni 

as ligas alfa apresentarem bo

propriedades não podem ser m

entre 4% e 6% de beta estabi

gama de combinações de pro

15% de beta estabilizadores e

proporcionando altas resistênc

beta, com alta densidade e b

resistência a corrosão [1].

Outra propriedade do titânio

elementos, principalmente com

sólido, formando soluções inte

1.2. Metalurgia do Pó

A Metalurgia do pó de (M/P)

constituída pela prensagem 

aplicação de calor. Essa meto

também a formação de peça

propriedades controladas [5]

processos convencionais de fu

reatividade química. Portanto

das ligas com este elemento

obtenção, a moagem, a compa

o
de Iniciação Científica

se que o primeiro apresenta metade da m

cristalina, o titânio apresenta alótropos. Está

nal compacta, enquanto acima desta tempera

s propriedades das ligas de titânio podem s

ão de elementos de ligaou os parâmetros de p

es transformam a microestrutura do material e

solução sólida com o titânio podem ser clas

izam a fase alfa são chamados de alfa estab

e C. E os que não estabilizam nenhuma são 

oa estabilidade e desempenho em temperatu

modificadas por tratamento térmico. Já as li

ilizador, são passíveis de tratamento térmico

opriedades. As ligas beta metaestáveis aprese

e essas condições podem formar uma estrutu

cia e tenacidade. A adição de beta estabilizad

baixa ductilidade, sendo ideais para aplicaç

o é alta reatividade. O titânio reage facilm

m nitrogênio e oxigênio, os quais dissolvem n

ersticiais [4].

 é um processo avançado de manufatura de p

de pós em moldes metálicos e consolida

dologia proporciona não apenas uma econom

as com o formato desejado, bom acabamen

]. Para a fabricação dos materiais do estu

usão de lingotes não são adequados, pois o tit

o, a metalurgia do pó (MP) é empregada par

o [3]. Esse processo é constituído por 4 e

actação e a sinterização dos pós [6].
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massa específica do

ável até 882 °C, a

atura, tem estrutura

ser modificadas de

processamento. Isto

e suas fases [1].

ssificados com base

bilizadores e alguns

neutros. Apesar de

uras extremas, suas

igas alfa-beta, com

o para realizar uma

entam entre 10% e

ura Widmanstatten,

dores foram as ligas

ções específicas de

mente com outros

no metal líquido ou

peças metálicas e é

ação da peça pela

mia de energia, mas

nto da superfície e

udo, os TMCs, os

tânio apresenta alta

ra o processamento

etapas principais: a
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Para a obtenção do pó de

desidrogenação, no qual o ex

segunda etapa, moagem de

cisalhamento e compressão s

processo, segue a compactaçã

de uma matriz metálica. A pr

aplicação de pressão é feita

empregada por meio de um flu

Diversos fatores podem altera

existência de partículas com

partículas. Ainda, a porosida

partículas não porosas permite

A quarta etapa da metalurgia

material pois determina as m

ativado o qual confere resistê

porosidade. [6].

1.3. Compósitos com Matriz

Os compósitos de matriz d

propriedades mecânicas e dur

para aplicações comerciais av

tipos principais de reforço env

Compósitos de titânio reforça

propriedades mais isotrópi

melhoradas, baixa tendência d

econômicos significativos. M

matrizes de titânio com result

aplicação do carboneto de 

propriedades atraentes, com

compatibilidade com o titânio

o
de Iniciação Científica

e titânio, um dos processos utilizados é

xcesso de hidrogênio se precipita sob a fo

e pós, consiste na aplicação de forças d

sobre as partículas para promover a quebra

ão do pó de titânio é realizada pela prensagem

rensagem pode ser uniaxial e isostática. Enqu

a na direção axial e em uma matriz metál

uido pressurizado em um molde flexível [3].

ar o empacotamento de um conjunto de partí

m diferentes distribuições granulométricas e

ade interna das partículas também influênc

e um empacotamento com densidade superior

a do pó, a sinterização, é determinante para 

microestruturas [3]. Este é um processo fí

ência mecânica a um conjunto de partículas 

z de Titânio

de titânio (TMCs) possuem uma combina

rabilidade em alta temperatura que os tornam 

vançadas no setor automotivo, aeroespacial 

volvem fibras contínuas ou partículas.

ados com partículas têm atraído muita atenção

icas, operação secundária fácil, proprie

de reação entre partículas e matriz, e outros be

Muitos tipos de cerâmica foram introduzidas c

tados satisfatórios: TiC, TiN, TiO2, Si3N4, S

titânio (TiC) como reforço é relevante e

mo um ponto de fusão elevado (acima 

o, pouca reação interfacial e um alto módulo
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é a hidrogenação-

orma de hidreto. A

de impacto, atrito,

a destas. Após este

m do pó no interior

uanto na primeira a

lica, na segunda é

ículas, entre eles, a

e a morfologia das

cia: a utilização de

r [7].

as propriedades do

ísico termicamente

e o fechamento da

ação de excelentes

materiais atraentes

e militar. Os dois

o por causa de suas

edades mecânicas

enefícios técnicos e

como reforços para

SiC, TiB2 e TiB. A

em razão de suas

de 2000ºC), alta

o elástico [8]. Neste
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estudo, foram investigadas a 

reforço do TiC produzidos por

2. Materiais e Métodos

2.1. Materiais

Para a confecção do material 

e cerâmico de carboneto d

hidrogenação de finos de espo

2.2. Mistura dos pós

28,5 g de Ti e 1,5 g de TiC f

auxílio de bolas de alumina e

2.3. Prensagem

Após a mistura, separou-se 1,3

em uma matriz metálica com 

Carver. Posteriormente, as 

eminvólucros flexíveis de láte

400MPa.

2.4- Sinterização

Depois de prensadas, as amos

800 a 1000C°. Utilizou-se for

temperaturas por 1h (Figura 1

Figura

o
de Iniciação Científica

microestrutura e propriedades dos compósi

r metalurgia do pó.

compósito (Ti-5TiC), utilizou-se os pós metá

de titânio (TiC). O pó de titânio foi obt

onja de titânio. O pó de TiC é oriundo do fabr

foram misturados em um misturador rotativo

acionamento a cada 10 min, no nível 2 de rot

3 g para cada amostra em uma balança de pre

pressão uniaxial a frio de 2 toneladas de for

amostras compactadas uniaxialmente, fo

ex(sob vácuo) eforam submetidas à prensagem

stras das ligas foram sinterizadas na faixa de

rno cilíndrico sob atmosfera de argônio com p

).

a 1 – Forno para sinterização (AMR/IAE)

Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

4

itos de titânio com

álico de titânio (Ti)

tidos por meio da

ricante Starck.

o por 90 min,com o

tação e de vibração.

ecisão e colocou-se

rça em uma prensa

foram introduzidas

m isostática a frio a

e temperatura entre

permanência nestas
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2.5. Análises Granulométric

O tamanho médio das particul

granulometria a lase utilizando

Figura 2- Granulômetro a

2.6. Densidade

Para a determinação da den

conforme a equação a equaçã

durante 2 h. Após o resfriame

após 1 hora da estufa a 100 °C

2.7. Metalografia

Após embutidas com baquelit

foram polidas com uma mist

solução KROLL, preparada c

ácido fluorídrico, que foi efici

3. Resultados

o
de Iniciação Científica

as

las utilizadas na fabricação dos compósitos f

o o equipamento Mastersizer 3000 (Figura 2)

a laser utilizado na determinação do tamanho

nsidade das amostras, utilizou-se o métod

ão 1. A amostra foi fervida em um Becker co

ento desta, foi realizada a pesagem da massa

C, foi realizada a pesagem da massa seca.

Equação 1

te e lixadas com lixas 80, 120, 220, 240, 440

tura de alumina  e água. Ainda, foi realizad

com 92,6% de água destilada, 4,6% de ácido

iente para a revelação da microestruturapor m
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foi determinado por

)

o de partículas.

do de Arquimedes,

om água deionizada

a imersa em água e,

0 e 600, as amostras

do um ataque com

o nítrico e 2,8% de

microscopia óptica.
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3.1. Caracterização dos pós

A Tabela 1 refere-se a distrib

parâmetros D10, D50 e D90 ref

percentuais em uma curva de 

se refere ao d50 que correspo

resultados, observa-se que o p

tamanho médio do pó de hidre

Tabela 1: Distribuição de tama

Pó D D50 (μm) D90 (μm)

TiC 6,87 μm 102 μm

TiH2 12,7 μm 39,3 μm

3.2. Densidade

Foi realizado o cálculo da de

apresentados na Tabela 2.

Tabela 2: Determinação da m

0,9971 g.

Pó Mass Massa seca (ms) Massa úmida (mμ)

Ti-5TiC 1,2666 g 1,3435

A densidade aparente obtida 

titânio é 4,51 g/cm³, tem-se 27

3.3. Análise Microestrutural

A análise microestrutural do c

porosidade (Figura 3). Este

temperatura de sinterização ai

estão apenas se iniciando [1

o
de Iniciação Científica

buição de tamanho médio de partícula dos pó

ferem-se ao tamanho médio das partículas a

distribuição cumulativa. O valor mais impor

onde ao tamanho médio das partículas [9].

pó de carbeto de titânio apresenta aproximada

eto de titânio.

anho médio de partícula dos pós.

Pó D10 (μm) D50 (μm)

TiC 2,36 μm 6,87 μm

TiH2 3,99 μm 12,7 μm

ensidade aparente do compósitoTi-5TiC a pa

massa específica aparente a 25 °C e para a 

Pó sa imersa (mi) Massa seca (ms) Ma

Ti-5TiC 0,9322 g 1,2666 g

foi de aproximadamente 1,2363 g/cm³. Com

7,44 % da densidade teórica do titânio na liga

l

compósito Ti-5TiC por microscopia óptica in

e tipo de comportamento já era esperado

inda é muito baixa e os processos que envol

10]. São observadas áreas mais claras que 
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ós hidrogenados.Os

10, 50 e 90 pontos

rtante dessa análise

De acordo com os

amente a metade do

Pó D10 (μm) D50 (μm) D90 (μm)

TiC 2,36 μm 6,87 μm 102 μm

TiH2 3,99 μm 12,7 μm 39,3 μm

artir dos resultados

densidade da água

Pó Massa imersa (mi) Massa seca (ms) assa úmida (mμ)

Ti-5TiC 0,9322 g 1,2666 g 1,3435

mo a densidade do

a.

ndicou uma elevada

o uma vez que a

lvem a sinterização

possivelmente são
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compostas pelas partículas d

partículas de hidreto são elimi

Figura 3: Micrografia

A 1000°C, observa-se uma m

com uma morfologia angular 

(oriundas da moagem mecâni

grão nítido ao redor das partíc

essas partículas e a matriz de t

Figura 4: Micrografia da li

A forte oxidação superficial v

sua microestrutura. O laborató

o
de Iniciação Científica

de TiC adicionadas na matriz de titânio. 

inados após o aquecimento acima de 600°C [

a da liga Ti-5TiC sinterizada a 900 °C; ataque

maior densificação e é possivel indentificar as

e tamanho muito menores que as partículas a

ica do hidreto de titânio). É possivel observ

culas de TiC, mas não é identificavel indício d

titânio (Figura 4).

ga sinterizada a 1000 °C; a) 500x; b) 1000x; 

verificada nas amostras após sinterização po

ório LFRE da AMR, onde foi realizada a pe
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O hidrogênio das

10].

e KROLL.

s partículas de TiC,

angulares de titânio

va um contorno de

de reatividade entre

ataque KROLL.

ode ter influenciado

esquisa, encontra-se
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com problemas no sistema d

temperatura e alto vácuo, o qu

elevada reatividade do titânio 

4. Próximas Etapas

As próximas etapas do estud

amostras de Ti-TiC até 1400

Outros compósitos  com matri

de SiC e Al2O3. Espera-se que

5. Conclusões

1- No curto período de trab

metalurgia do pó e nas prátic

para uma adequada revisão bib

2- Foi possível fazer uma exte

no projeto. Observou-se q

aproximadamente a metade d

para a obtenção de amostras c

3- A parte experimental do 

cenário de pandemia causada p

4- As amostras sinterizadas do

de comportamento já era esp

ainda são muito baixa e os pro

5- Foi possivel identificar um 

TiC, mas não é identificavel in

Sinterizações em temperatura

matriz e o material cerâmico a

6. Divulgação dos Resultado

Devido ao recente início da pe

não foi possível obter muitos

o
de Iniciação Científica

de refrigeração, o que impediu a utilização 

ue pode afetar as propriedades das amostras p

[10].

do envolverão a elevação da temperatura d

0ºC e a elaboração de amostas com maiore

iz de titânio deverão ser produzidos principal

e seja possivel a utilização dos fornos com alt

balho foi possível o treinamento da bolsis

as metalográficas. Além disso boa parte do 

bliográfica sobre o assunto;

ensa análise granulométrica em todos os pós q

que o tamanho médio das partículas d

do pó de TiH2. A princípio a granulometria d

com elevada densificação;

projeto não pôde ser desenvolvida como e

pela Covid-19;

o compósito Ti-5TiCindicou uma elevada po

perado uma vez que as temperatura de sint

ocessos que envolvem a sinterização estão ap

contorno de grão nítido ao redor das partícul

ndício de reatividade entre essas partículas e 

as maiores serão realizadas para esclarecer as

adicionado.

os

esquisa e à alteração do planejamento implic

s resultados. Para se avaliar as propriedades 
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dos fornos de alta

produzidas devido à

de sinterização das

es adições de TiC.

lmente com adições

to vácuo.

sta nas técnicas de

tempo foi utilizado

que serão utilizados

do pó de TiC é

dos pós é adequada

esperado devido ao

orosidade. Este tipo

terização utilizadas

enas no início; e

las arredondadas de

a matriz de titânio.

s interações entre a

ada pela pandemia,

dos compósitos de
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titânio (TMCs) sinterizados 

análises de outras combinaç

pretende-se divulgar os resulta
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Resumo 

Durante o período vigente da bolsa de iniciação científica, continuou-se os trabalhos na 

bancada de ensaios do laboratório da Divisão de Propulsão do Instituto de Aeronáutica e 

Espaço. Inicialmente, foram efetuados alguns ajustes e testes na bancada composta por 

queimador McKenna, Chiller, Arduino Uno e um conjunto de câmera fotográfica, led e painel 

para reproduzir a metodologia direct shadowgraph. Para automatizar os cálculos necessários 

para obter a velocidade de chama laminar, foi produzido alguns códigos no software Octave.  

O objetivo dos testes efetuados até o momento é avaliar os componentes do circuito eletrônico 

como sensores, sistema de detecção de temperatura de arrefecimento e o algoritmo para 

processamento das imagens e validar a metodologia utilizada neste trabalho. Em seguida, será 

produzido ensaios para adquirir essa propriedade do escoamento reativo, de modo a servir 

como referência para modelagem de combustão de motores foguetes a propelentes líquidos. 

 

1. Introdução 

 

Este trabalho foi motivado diante a necessidade de dados que estão indisponíveis na literatura. 

O estudo sobre a velocidade de chama adiabática compõe um dos parâmetros fundamentais na 

otimização de mecanismos de cinética química e simulações computacionais de motores para 

foguetes. Mediante a bancada disponível no IAE, tornou-se possível reproduzir esta pesquisa 

em busca de alguns dados necessários para os projetos da divisão de propulsão do instituto.  
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Inicialmente, foi utilizado a mistura de metano com ar atmosférico para adequação do sistema 

utilizado para produzir a chama junto a obtenção de dados e comparação com dados do texto 

base. Ao final dos testes e validação dos resultados, seriam realizados ensaios diferentes 

misturas como metano (CH4), propano (C3H8) e etanol (C2H5OH) misturado com oxigênio 

puro. Entretanto atual situação, implicou-se no distanciamento social, prejudicando o 

prosseguimento dos trabalhos do bolsista. 

 

2. Materiais e Métodos 

 

Durante o período presente no laboratório de propulsão líquida, o bolsista produziu:   

● Ajustes na disposição de alguns componentes que constitui a bancada de ensaios, como 

o sistema de geração de chama, sistema de obtenção de dados e os elementos necessário 

para reproduzir a metodologia direct shadowgraph. 

● Ajuste no código e na montagem do Arduino Uno utilizado para adquirir dados 

relacionados ao queimador.  

● Confecção e adaptação de código matemático por meio de Excel e Octave para agilizar 

os cálculos necessários. 

● Testes com todos os componentes da bancada após o término dos ajustes.  

● Ensaios com diferentes razões de equivalência para a mistura de metano e ar 

atmosférico, para obter principalmente os dados da temperatura do sistema de 

arrefecimento e da vazão de água. 

2.1 Fundamentos de Combustão  

 

Antecedendo a elucidação da metodologia aplicada durante os ensaios, é necessário rever 

alguns conceitos físicos relacionados ao queimador e sua operação. 

O conceito de cinética química estabelece que, as reações químicas que ocorre em certa mistura 

é caracterizada por uma relação entre a variação da proporção do reagente e produto ao decorrer 

do tempo. A razão entre as misturas de combustível e oxidante empregada numa mistura 
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combustível e oxidante estequiométrica é denominada Ø, ou também razão de equivalência. 

Por meio da alteração dessa razão, torna-se possível fazer diferentes misturas tornando-a 

mistura rica ou pobre em combustível. Deste modo é possível estudar as variadas características 

e reações das chamas geradas. 

Para produzir a chama é utilizado um queimador de chama plana alimentado pela combinação 

gasosa de combustível e comburente. Sobre o queimador, há um disco poroso para auxiliar na 

estabilização da chama e também está conectado um Chiller que refrigera o queimador por 

meio da troca de calor com água circulante. Este sistema é essencial para que o queimador 

possa operar em maiores velocidades de chama e, por isso, o registro das temperaturas do 

queimador e da água, assim como o fluxo da água, são parâmetros importantes para realizar 

uma extrapolação da velocidade de chama adiabática (sem troca de calor) [1]. 

Um parâmetro importante adotado no presente trabalho, para produzir os testes e ensaios foram 

utilizadas somente as velocidades de chama dentro da região em que a chama permanece 

estável, ou seja, dentro da faixa entre o limite superior (LSM) e limite inferior (LIM) de 

medição (ver Fig.1). 

 
Figura 1: Medição da energia transferida da chama para a água de arrefecimento para o metano pré-
misturado com o ar (0,75 < Ø < 1) de acordo com Francisco [1]. 
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2.2 Distribuição dos componentes da bancada de ensaio 

 

A bancada de ensaios é formada por um queimador McKenna, módulos que controlam e 

mensuram a vazão das linhas de combustível, comburente e de água, um chiller, um 

microcontrolador Arduino Uno conectado a sensores de temperatura, uma câmera fotográfica, 

uma fonte de luz e um plano branco (ver Fig. 2). 

 
Figura 2: Bancada de ensaios. 

Os módulos controladores permitem ajustar a vazão dos reagentes para atingir a combinação 

dos Ø pré-determinados. Para medir as temperaturas da água que entra e sai do queimador, há 

um circuito eletrônico com sensores de temperaturas e um Arduino Uno conectado a um 

notebook que registra as temperaturas.  

O conjunto de câmera fotográfica, fonte de luz e plano branco é utilizado para reproduzir a 

metodologia Direct Shadowgraph, a fim obter a área da face da chama produzida pelo 

queimador para cada velocidade de chama pré estabelecida. Essa metodologia consiste na 

fotografia da projeção da sombra da chama no plano branco. A imagem produzida passa por 

um processamento no software Octave para que, a partir do algoritmo produzido anteriormente, 

possa obter a altura da chama com maior precisão (ver Figura 3). 
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Figura 3: Processamento da imagem da chama. 

 

2.3 Ajustes da bancada e itens relacionados 

 

Ao longo das atividades no laboratório, produziu-se alguns ajustes e teste na metodologia 

Direct Shadowgraph, variando o posicionamento da câmera, fonte de luz e o plano, com intuito 

de melhorar as imagens produzidas. Inicialmente, foi necessário produzir testes com diferentes 

câmeras, porque a câmera Sony Cyber-Shot (utilizada anteriormente em outros testes), estava 

com fungos na lente. Esse infortúnio atrapalhava o foco da câmera e afetava consideravelmente 

a qualidade da imagem. Optou-se por utilizar a câmera IDS uEye CP, devido a sua 

disponibilidade e praticidade. Porém está câmera não trabalha adequadamente em ambientes 

com baixa luminosidade, resultando numa imagem escura, de qualidade inferior e que 

dificultava a visualização e o processamento da imagem (ver Fig. 4). 

A última câmera a ser testada foi a Sony Alpha NEX. A sua imagem possui boa qualidade, 

mesmo diante de um ambiente escuro e possui as características necessárias para a captação 

das imagens do processo do direct shadowgraph. Por esta razão, a câmera Sony Alpha NEX 

foi escolhida para compor a bancada de ensaios. 
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Figura 4: Fotografia gerada pelas câmeras IDS uEye CP à esquerda e Sony Cyber-Shot à direita. 
 

Outro ajuste necessário ocorreu no sistema de eletrônico de aquisição de dados formado pelos 

termômetros conectados ao arduino. Com objetivo de corrigir algumas informações e adequar 

com a presente situação do trabalho, utilizou-se diferentes códigos e montagens durante os 

testes. Enfim, encontrou-se o circuito e código para o arduino mais conveniente ao período 

de testes e ensaios (ver Fig. 5). 

      

Figura 5: Código do arduino à esquerda e seu diagrama elétrico à direita. 
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3. Resultados 

 

No decorrer do período abordado por esse trabalho, foi possível produzir diferentes testes com 

os equipamentos e alguns ensaios para comparar com os dados disponíveis na literatura. 

Os testes com diferentes câmeras e disposição dos equipamentos que compõe a bancada, 

permitiram observar os diferentes comportamentos de cada esquema durante a produção da 

chama. Ressaltando a minuciosidade deste trabalho durante os ensaios, no processamento de 

imagens e de dados, para que se consiga obter resultados coerentes com os trabalhos 

disponíveis na literatura e confirmar a metodologia utilizada até o momento. 

Com alguns dados recolhidos durantes os testes, pode-se aplicar o conceito de integração entre 

os dados na planilha em Excel e Octave. Deste modo, a conversão de linguagem permitiu 

expandir o código com os cálculos necessários para obter a velocidade de chama laminar. Em 

seguida, aplicou-se uma rotina de teste para adaptação com os equipamentos para que adquirir 

os resultados precisos nos ensaios. 

Até o momento, para realizar os ensaios utilizou-se diferentes razões de equivalência somente 

para a mistura de metano e ar atmosférico, com objetivo inicial de obter os dados da 

temperatura do sistema de arrefecimento e da vazão de água. Em seguida, aplicou-se os dados 

aos cálculos para obter a perda de calor em cada velocidade de chama não adiabática 

empregada. (ver Fig. 6) 
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Figura 6: Comparação entre as perdas de calor entre o trabalho atual e [1] quando Ø=1. 

Os resultados demonstraram algumas inconsistências, causando certa diferença em relação aos 

dados disponíveis na literatura. Detectou-se maior diferença entre os valores obtidos à medida 

que atribui-se valores maiores ou menores do que Ø=1, como pode-se ver nas Figuras 7 e 8. 

 
Figura 7: Comparação entre as perdas de calor entre o trabalho atual e [1] quando Ø=0,95. 
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Figura 8: Comparação entre as perdas de calor entre o trabalho atual e [1] quando Ø=0,75. 

 

Após a detecção desta diferença expressiva, tornou-se necessário verificar alguns componentes 

da bancada e o algoritmo matemático para que diminuir ao máximo essa discrepância. 

Entretanto, devido a atual situação vivida pelo mundo, os trabalhos tiveram de ser 

interrompidos e não foi possível concluir todos os ajustes necessários para que de fato pudesse 

fazer ensaios com diferentes misturas e obter dados conclusivos.   

 

4. Próximas Etapas 

 

A próxima etapa deve-se finalizar os ajuste e teste, a fim de realizar ensaios definitivos com 

metano e propano pré misturados com ar atmosféricos para obter a velocidade de chama 

laminar. Se os resultados experimentais e numéricos atingirem uma diferença de até 7,5% em 

comparação com a literatura, os dados tornam-se aceitáveis e ao validar a metodologia será 

utilizado o oxigênio puro como oxidante. Mais adiante, deve-se adicionar um sistema de 

evaporação do etanol na bancada para reproduzir ensaios com oxigênio puro e etanol. 

 

5. Conclusões 

 

A cada teste foi possível perceber quão minucioso é este trabalho, pois os dados que são a base 

para os cálculos, tais como temperatura dos sistemas ao entorno do queimador, vazão mássica 
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do combustível e comburente e as imagens da sombra da chama são os mais atingidos pelos 

fatores ambientais. 

Com todas as informações e conhecimentos registrados, as próximas etapas desta pesquisa se 

torna mais acessível, possibilitando a rápida assimilação e adaptação dos próximos bolsistas 

que continuarão o presente trabalho. 

 

6. Divulgação dos Resultados 

 

Os resultados obtidos até o momento são preliminares e ainda não conclusivos. Porém, ao final 

do projeto, pretende-se divulgar os resultados obtidos em eventos científicos e publicações 

acadêmicas.  
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 PIBIC-RELATÓRIO PARCIAL 

 
Título do projeto de pesquisa: Estudo experimental e numérico dos coeficientes 

aerodinâmicos em modelo de míssil de superfície  

Bolsista: Alexandre de Melo Andrade 

Orientador(a): Marcos da Silva e Souza 

Período a que se refere o relatório: Agosto de 2019 a Dezembro de 2019 

 

 

Resumo 

As medidas das forças e dos momentos aerodinâmicos são de extrema importância para a 

análise do desempenho e estudos de estabilidade e controle de mísseis. Conhecendo as 

características aerodinâmicas é possível determinar o seu comportamento dinâmico e como 

deve ser a implementação dos seus atuadores e sistemas de controle. Com isso, foi realizado 

o ensaio de um modelo de míssil de superfície no túnel de vento TA-2 do Instituto de 

Aeronáutica e Espaço e será realizado um ensaio numérico com pacotes computacionais 

conhecidos e com o código caseiro elaborado pelo IAE. A comparação de resultados 

numéricos e experimentais é uma etapa necessária para o estudo de extrapolação de 

resultados para além dos evenvelopes operacionais dos experimentos.  

 

1. Introdução 

Os estudos aerodinâmicos para mísseis guiados começaram a ser desenvolvidos no final da 

Primeira Guerra Mundial. O primeiro projeto realizado foi o The Kettering Bug (Aerial 

Torpedo), projetado por Charles Kettering e construído pela Dayton-Wright Airplane 

Company. Durante a Segunda Guerra Mundial foram concentrados maiores esforços para o 

desenvolvimento de mísseis, principalmente por cientistas alemães, que obtiveram grande 

sucesso com os mísseis V-1 e V-2. No período da Guerra Fria houve uma queda em 

pesquisas relacionadas ao desenvolvimento de mísseis, devido ao avanço nos investimentos 

em programas espaciais. Entretanto, os mísseis tiveram uma evolução contínua, sendo 

utilizados em conflitos históricos, como na Guerra da Coréia (1950-1953), Guerra do Vietnã 

(1964-1973) e a Guerra do Golfo Pérsico (1990-1991).  
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O engenheiro R.T. Jones foi um dos primeiros a estudar a forma aerodinâmica dos mísseis, 

após a Segunda Guerra Mundial ele publicou um artigo baseando-se na Teoria dos Dirigíveis 

de Corpos Esbeltos de Max Munk. Através deste artigo ele demonstrou como a teoria de 

Munk poderia aplicar-se ao estudo aerodinâmico de asa delta com baixa razão de aspecto, 

com velocidades inferiores e superiores à do som, incentivando a exploração da teoria de asas 

esbeltas e a teoria dos corpos esbeltos, que formam a base teórica para a resolução dos 

problemas aerodinâmicos de mísseis. A antiga NACA (National Advisory Committee for 

Aeronautics) com o uso de túneis de vento, desenvolveu a Teoria Supersônica Linearizada e 

métodos de vortex.  

 

Dentre os muitos obstáculos a serem superados em um projeto de míssil, um deles está 

relacionado a determinação das características aerodinâmicas. Para a superação desta 

dificuldade é necessária a realização de um conjunto de medições em laboratório 

especializado, dotado de túnel de vento, sensores e instrumentos adequados para este fim. 

Atualmente no Brasil os diversos mísseis desenvolvidos por empresas nacionais realizam os 

ensaios em túneis no exterior ou em programas computacionais. A aquisição deste 

conhecimento por parte de um órgão de pesquisa e desenvolvimento nacional trará grandes 

benefícios para nossas empresas como redução de custo e preservação do sigilo de dados e 

desempenho do veículo ensaiado. Desta maneira execução deste ensaio por parte do IAE 

(Instituto de Aeronáutica e Espaço) seria um passo importante para a demonstração deste 

know-how. 

 

Partindo do conhecimento das teorias aerodinâmicas de mísseis, primeiro pretende-se realizar 

os ensaios do modelo de míssil superfície no túnel de vento TA-2 do IAE para uma 

configuração de interesse obtendo os dados de coeficientes aerodinâmicos e analisá-los, em 

seguida gerar a malha computacional obtendo os respectivos coeficientes aerodinâmicos, e 

por último fazer a comparação entre o ensaio experimental e numérico. 
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2. Materiais e Métodos 

Primeiramente foi realizado o ensaio experimental do modelo padrão de míssel ar-ar. A 

Fabricação do artefato foi realizada em material composto seguindo as especificações 

técnicas (dimensionais) da Fig. 1. A estrutura do artefato, bem como as asas, foram 

calculadas para resistir aos esforços provocados pelo fluxo de ar no túnel de vento, conforme 

valores previamente estabelecidos. A fabricação foi dividida em em etapas e realizada 

conjuntamente com a empresa Adavanced Composite Solutions – ACS. 

As seis etapas estão resumidas abaixo: 

- Desenvolvimento de Engenharia; 

- Fabricação de Molde; 

- Fabricação de peças (corpo do artefato e asas) em material composto; 

- Usinagem de peças metálicas; 

- Montagem final; 

- 

Instal

ação 

no 

túnel 

de 

vento. 

 

 

Figura 1. Dimensões do modelo de míssil ar-ar 

 

As premissas do Projeto do modelo ensaido foram: 

- Fabricação de molde em MDF para fabricação de artefato em material composto; 

- Estrutura do artefato em material composto (fibra de vidro, reforços em fibra de 

carbono, resina epoxy); 

- Processo de laminação manual e pós cura com temperatura; 

- Cálculo estrutural do artefato de acordo com valores de velocidade do túnel; 

- Empenas defletindo +- 20 graus; 

- Artefato deve defletindo até 15 graus de incidência; 
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- Placas planas para asas e empenas com bordos de fuga e ataque afilados ou 

bordos de ataque arredondados e bordos de ataque afilados. 

- Desenvolvimento de fixação do artefato à estrutura da balança do túnel do de 

vento TA-2 do IAE; 

- Acabamento do artefato em tinta PU; 

- Instalação do artefato na estrutura da balança do IAE. 

O modelo fabricado e ensaiado pode ser visualizado na Figura [2]. 

Figura [2] Modelo de mśsil de superfície instalado na seção de teste do TA-2. (a) vista lateral. 

(b) vista traseira com ângulo de guinada 

. (a) vista lateral. (b) vista traseira com ângulo de guinada 

O modelo foi ensaiado a uma velocidade de 450 km/h variando os ângulos de arfagem e 

guinada de -15 a +15 de um em um grau para ambas as varrduras. De forma combinada e 

independente. 

Os dados ainda estão em fase de compilação mas exemplicamos com duas medidas, na Tab 

[01]. Onde os valores R1 até R6 sáo os coefcientes aerodinâmicos de sustentação, arrasto, 

força lateral, arfagem, rolamento e guinada, respectivamente. Q1 e Q2 as pressões dinâmicas 

no túnel. Alfa e beta, são os ângulos de arfagem e guinada. 

Tabela [1] – Coeficientes aerodinâmicos da balança. 
PRESSAO ABS: 711.129mmHG
TEMPERATURA: 26.54°C

SENSOR: R1 R2 R3 R4 R5 R6 Q1 Q2 Temp Pabs
ALFA BETA

0 1 0 0 0.000043339344 -0.000042451967 0.000028002627 0.000021119146 -0.000142392449 0.000013503779 -0.001686044945 -0.002365044413 2.627765655518 5.418945007324 0.463659362793
1 2 -10 0 0.000636440315 -0.000027487290 -0.000291079480 0.000042520474 -0.000147084249 0.000173478217 0.008165326363 0.007253813709 2.680765991211 5.217477722168 0.464194030762 
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4. Próximas Etapas 

 

A próxima etapa será a realização da simulação numérica através do pacote computacional 

comercial CFD ++. Atualmente o IAE, através do programa PIBIC, está oferencendo o curso 

necessário para que o caso seja simulado. A previsão para o término da simulação é Abril de 

2020. 

 

5. Conclusões 

O trabalho ainda está em andamento e conclusões e análise dos resultados já obtidos ainda 

em fase de verificação. 

 

6. Divulgação dos Resultados 

Os resultados serão submetidos a congressos ainda a serem definidos pelo orientador. 
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 PIBIC/PIBITI-RELATÓRIO FINAL 
 

Título do projeto de pesquisa: Determinação experimental das características 

aerodinâmicas do modelo M5/ONERA/IAE em regime 

incompressível 

Bolsista: Ana Paula Francischinelli 

Orientador(a): Cayo Prado Fernandes Francisco 

Período a que se refere o relatório: Agosto de 2019 a julho de 2020 

 

Resumo 

Túneis de vento continuam sendo ferramentas essenciais para o desenvolvimento de projetos 

aeroespaciais, pesquisas aerodinâmicas, estruturais, etc. Ainda que os avanços nos métodos 

de análise computacional da dinâmica dos fluidos se tornem cada vez mais significativos, são 

os ensaios em túnel de vento que ainda garantem a obtenção de resultados com maior 

fidelidade. O IAE (Instituto de Aerodinâmica e Espaço), pertencente ao DCTA 

(Departamento de Ciência e Tecnologia Aeroespacial), possui em uma de suas dependências 

um túnel de vento subsônico, denominado TA-2, utilizado para uma campanha de ensaios do 

modelo aeronáutico padrão M5/ONERA/IAE, cuja concepção tem por objetivo a análise da 

reproducibilidade dos dados deste túnel. A finalidade de uma campanha de ensaio pode ser 

atingida de maneiras variadas, logo, para determinar algumas características aerodinâmicas 

do modelo padrão aproveitou-se 4 ensaios realizados no TA-2, incluindo medição de forças, 

cujos dados experimentais puderam ser confrontados com dados computacionais (análises no 

software CFD++) obtendo-se níveis satisfatórios de similaridades. Além de ensaios de 

visualização direta (com tinta), que aliados a uma análise 2D (software XFOIL) do aerofólio 

do modelo ampararam as análises da dinâmica do fenômeno de estol da asa. 

 

1. Introdução 

O desenvolvimento do projeto do modelo padrão M5, cujas características aerodinâmicas são 

únicas e permitem que o modelo seja ensaiado no regime de operação de escoamento 

subsônico do TA-2, teve início por volta de 1980 e mais de uma década depois foi 

incorporado ao IAE, sendo então manufaturado e encontra-se atualmente na ALA- Divisão de 
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Aerodinâmica do IAE disponível a uma campanha que busca assegurar a competência dos 

ensaios aerodinâmicos do TA-2 através da geração de resultados semelhantes em túneis 

diferentes, dada a existência de um programa de comparação interlaboratorial entre Brasil e 

França - ONERA.  

Entre um ensaio e outro do modelo aeronáutico padrão M5/ONERA/IAE no TA-2 é possível 

extrair alguns dados e resultados que podem ser úteis para iniciar outros tipos de pesquisa, 

além da sua finalidade original. Como exemplo, o objetivo desse trabalho, que é basicamente 

caracterizar aerodinamicamente o modelo padrão. Para tal tarefa, foi necessário usufruir de 

ensaios aerodinâmicos no TA-2 com medição de forças, pois uma forma conveniente de se 

descrever as características aerodinâmicas de uma aeronave é a plotagem da denominada 

curva de sustentação ou CL x α, onde CL=coeficiente de sustentação e α=ângulo de ataque, 

que será o foco do embasamento das análises. Nesta curva, segundo Anderson [1], em baixo a 

moderado (α), o (CL) varia linearmente com o ângulo de ataque (α). Mas o aumento de (α) 

implica em aumento de (CL) até o ponto de inflexão, denominado CLmáx (Máximo coeficiente 

de sustentação da aeronave), a partir do qual tem-se a perda gradual de sustentação na asa, 

conhecido como o fenômeno de estol. Tal CLmáx é um dos aspectos mais importantes para 

caracterização do desempenho de uma aeronave porque delimita seu ângulo de pré-estol e 

limita o envelope de velocidades. A análise dos dados experimentais pode ser enriquecida ao 

confrontá-los com resultados de simulações computacionais (com as mesmas condições 

aerodinâmicas do TA-2), assim como será feito neste trabalho, para observar o nível de 

similaridades entre eles e entender o quão aliadas as duas técnicas de obtenção de dados 

aerodinâmicos podem ser.  

A análise de uma curva CL x α apresenta algumas características da dinâmica do estol da asa, 

tal como o ângulo de ataque de estol propriamente dito ou a ∂CL/∂α, derivada da região linear 

da curva, que podem indicar um estol tardio ou prematuro. Essa análise pode ser aprimorada 

através de ensaio de visualização direta dos padrões de escoamento que consiste em gerar um 

substrato sobre a asa onde é possível visualizar a topologia do fluxo e estruturas que 

transmitem informações sobre o movimento do ar nessa superfície, tal como uma posição 

aproximada do inicio do estol, regiões de recirculação, regiões laminares, etc. Esse trabalho 

contemplará um ensaio de visualização com tinta óleo destinado ao Programa de televisão 

“Fantástico” para avaliar a dinâmica do estol da asa do M5 e entender a interferência do tipo 
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de escoamento, ou seja, do número de Reynolds, Re, nas características aerodinâmicas de 

uma aeronave.  

Para aprimorar a caracterização aerodinâmica de um modelo é pertinente prever a posição da 

transição da camada limite que se desenvolve sobre a superfície de laminar para turbulenta e 

investigar a causa ou causas de tal fenômeno. Partindo desse princípio, novamente surge a 

importância de aliar uma abordagem numérica ao estudo experimental. Uma análise 

bidimensional gerada através do software XFOIL visa a investigação do posicionamento da 

transição da camada limite laminar do M5 e ampara um ensaio de visualização direta com 

tinta óleo, também realizado no TA-2, cujo intuito é verificar se a transição da camada limite 

laminar é resultado de uma bolha de separação laminar. 

 

2. Materiais e Métodos 

A elaboração desse trabalho para caracterizar aerodinamicamente o modelo M5/ONERA/IAE 

englobou não somente técnicas experimentais de aquisição de informações, mas também 

explorou a simulação computacional como grande aliada para análise aerodinâmica. 

Integrou-se 4 abordagens diferentes para enriquecer o estudo, detalhadas a seguir: 

2.1 Ensaios do modelo M5/ONERA/IAE no TA-2 com medição de força de sustentação 

Foram realizados dois ensaios do M5 no TA-2 com regimes de operação diferentes. Os 

passos seguidos foram os mesmos para ambos, o modelo foi posicionado no mastro de apoio 

dorsal da seção de ensaio do TA-2. Com o túnel de vento ligado, em um dos ensaios o 

escoamento atingiu uma velocidade de um pouco mais de 56 m/s (201,6 km/h), número de 

Mach (Relação entre a velocidade local e a velocidade do som) de 0,16 e número de 

Reynolds da ordem de 0,9x106. Enquanto no outro, o escoamento atingiu um número de 

Mach mais elevado, de 0,28 e Re da ordem de 1,6x106. A temperatura na seção de ensaio 

durante os experimentos manteve-se constante em 26°C. Quanto à atitude do modelo, variou-

se o ângulo de ataque entre -3° a 16° em intervalos de 1°, enquanto o ângulo de guinada 

permaneceu 0° durante todo o ensaio. Após a aquisição dos dados de balança, tal como a 

curva CL x α, o túnel foi desligado e o modelo retirado da seção de ensaio. 

2.2 Ensaios de visualização direta do modelo M5/ONERA/IAE no TA-2  

Realizou-se dois ensaios de visualização do modelo com propostas distintas. Em um deles, 

cujas imagens foram obtidas através de uma matéria para o programa de televisão 

“Fantástico” [2], o objetivo era visualizar a topologia do fenômeno de estol, enquanto no 
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outro o objetivo era buscar informações para caracterizar a transição da camada limite 

laminar. Para ambos os ensaios se utilizou tinta a óleo, tinta misturada com um pouco de óleo 

a base de cera, parafina e silicone, com cores de contraste visual satisfatório com o modelo. 

Para a observação da topologia do estol aplicou-se em cada semi-asa uma faixa de tinta 

laranja próxima ao bordo de ataque da asa e uma de tinta azul próxima ao bordo de fuga da 

asa. O túnel foi ligado com uma velocidade média do escoamento de 83 m/s (300 km/h), Re 

da ordem de 1,6x106 e a temperatura estava entre 24°C e 25 °C.  A princípio o ângulo de 

ataque foi fixado em 0° e posteriormente fixado em 8°, enquanto o ângulo de guinada 

permaneceu 0°.  

O segundo ensaio baseou-se no estudo numérico realizado no XFOIL. Aplicou-se tinta azul 

na fuselagem, nas proximidades da asa, e em uma semi-asa aplicou-se uma faixa de tinta 

muito próxima ao bordo de ataque, em um pouco mais de 5 mm ao longo de boa parte da 

semi-envergadura da asa. Desenhou-se uma espécie de régua na semi-asa, com caneta preta, 

com marcações espaçadas em 5 mm ao longo de aproximadamente 40 mm da corda média 

aerodinâmica do modelo a fim de verificar a existência da bolha de separação. O túnel foi 

ligado com uma velocidade média do escoamento de 56 m/s (201,6 km/h), Re da ordem de 

0,9x106 com a temperatura entre 24°C e 25°C.  A princípio o ângulo de ataque foi fixado em 

0° e posteriormente fixado em 4°, enquanto o ângulo de guinada permaneceu 0°. Após as 

visualizações o túnel foi desligado e o modelo assim como a seção de ensaio precisaram ser 

limpos. 

2.3 Análises numéricas do modelo M5/ONERA/IAE no CFD++  

Primeiramente, gerou-se uma malha computacional não estruturada sobre a geometria (CAD) 

do modelo, por meio do software ICEMCFD, com maior refinamento em regiões próximas as 

paredes do modelo e nos picos de CP (coeficiente de pressão) nas superfícies sustentadoras 

próximo a camada limite. No solver, CFD++, optou-se por utilizar um modelo de turbulência 

proposto por Langtry e Menter [3], este tem como base o modelo k-omega Shear Stress 

Transport (SST) proposto por Menter [4]. Analisou-se dois casos, de acordo com as 

condições aerodinâmicas dos ensaios no TA-2. Caso 1: A velocidade do escoamento na 

entrada do domínio computacional foi de 56 m/s, Re da ordem de 0,9x106. Caso 2: A 

velocidade do escoamento na entrada do domínio computacional foi de 83 m/s, Re da ordem 

de 1,6x106. Quanto a atitude do modelo, variou-se o ângulo de ataque de 0° a 16°, enquanto o 

ângulo de guinada não foi variado. Após o processamento colheu-se dados de sustentação e 
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gerou-se curvas de CL x α para cada caso. Para auxiliar a compreensão da topologia do 

escoamento e análise aerodinâmica do modelo foram geradas figuras do modelo com linhas 

de tensão cisalhamento sobrepostas aos contornos de coeficiente de pressão, por meio do 

software TECPLOT 360. 

2.4 Análise numérica do modelo M5/ONERA/IAE no XFOIL  

As análises no software XFOIL foram baseadas em modelo 2D do perfil aerodinâmico do 

M5. As coordenadas do aerofólio foram inseridas no XFOIL, o número de Mach foi fixado 

em 0,16 e o Re fixado em 0,9x106. Obteve-se para cada ângulo de ataque, em um intervalo de 

0° a 20° que correspondem ao intervalo de -4° a 16° do modelo padrão, que possui ângulo de 

incidência de 4°, a posição da transição da camada limite laminar em função da corda local 

do perfil. O objetivo era obter dados da posição da transição da camada limite laminar para 

embasar um ensaio de visualização (item 2.2 desta seção), limitado a uma rodada. Por essa 

razão, optou-se pelo Mach mais baixo e então realizou-se o ensaio em apenas um regime de 

operação. 

 

3. Resultados 

Para determinar as características aerodinâmicas do modelo padrão aeronáutico 

M5/ONERA/IAE é necessário considerar as condições aerodinâmicas em que os ensaios e as 

simulações foram realizados. Em ensaios em túnel de vento e até mesmo em simulações 

computacionais existem três parâmetros fundamentais: número de Reynolds, número de 

Mach e ângulo de ataque, os quais devem possuir similaridade com a condição real de voo. 

Logo, o comportamento aerodinâmico do modelo, tal como o escoamento do ar sobre a 

principal superfície sustentadora é diretamente determinado por eles.   

Vale ressaltar que corpos esbeltos, como o modelo padrão, em regime subsônico e baixo 

número de Reynolds (condição muito inferior a condição real de voo) apresentam uma 

desaceleração rápida da camada limite, em função de α, ou seja, o gradiente adverso de 

pressão é sentido mais rapidamente, resultando na redução do CLmáx da asa e em um estol 

mais prematuro. Sabendo que todos os ensaios realizados no TA-2 ocorreram em baixo Re, 

entre 0,9x106 e 1,6x106, tal premissa pode ser exemplificada através da Figura 3.1, resultado 

de um ensaio de visualização de estol com Re=1,6x106 onde é possível observar a tensão 

cisalhante (relacionado ao gradiente da velocidade) na superfície do corpo e visualizar 
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claramente as regiões de recirculações, indicadas pelas setas vermelhas, que caracterizaram o 

estol, com o ângulo de ataque em apenas 8°. 

 

 

 

 

  

  

  

  

  

  

  

  

 

 
Figura 3.1 - Visualização de fluxo com óleo do modelo padrão M5/ONERA/IAE no TA-2 com α=8°. Fonte: 

https://globoplay. globo.com/v/7627502/. 

 

A propagação do estol ao longo da envergadura iniciou em uma região localizada entre o 

centro e a ponta da asa. Partindo desse princípio e sabendo que a asa do modelo padrão é 

bastante afilada (afilamento ‘λ’= 0,3), o estol se dirigiu para a ponta da asa pois essa região 

sofre uma redução do Clmax devido ao baixo valor do número de Reynolds local, associado 

ao pequeno valor da corda local. Somado a isso, conforme aborda Roskan [5], o 

enflechamento (ângulo entre o bordo de ataque da asa e o eixo lateral da aeronave) negativo 

basicamente induziu o escoamento em direção a ponta da asa, o que provocou engrossamento 

da camada limite e o estol prematuro nas pontas das semi-asas. 

A Figura 3.2 abaixo representa as curvas de sustentação versus ângulo de ataque do modelo 

padrão obtidas experimentalmente (“Wind Tunnel”) e numericamente (“CFD (SST)”). Há 

dois cenários distintos, que diferem quanto ao número de Reynolds, logo, as comparações 

somente são feitas no mesmo regime aerodinâmico. 
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Através do gráfico é possível notar discrepâncias na região compreendida entre α = 7° e 10°, 

entre os resultados experimentais e computacionais para ambos os cenários, representados 

pela curva azul claro versus curva verde, respectivamente, e curva laranja versus curva azul 

escuro, respectivamente. Isso se deve ao fato de que esse intervalo específico está próximo ao 

estol da aeronave, ao decréscimo acentuado da sustentação da asa. Este comportamento pode 

estar relacionado com alguns fatores como refinamento de malha, o modelo de turbulência 

escolhido ou os parâmetros numéricos escolhidos (ex: CFL, condição para estabilidade 

numérica) que impedem a captura real dos fenômenos aerodinâmicos. 

Figura 3.2 – Curvas CL x α para ensaios do modelo M5/ONERA/IAE no TA-2 e simulação computacional   para 

Re=0,9x106 e Re=1,6x106. 

 

Também é possível verificar que o αESTOL do modelo no ensaio no TA-2 com Re=1,6x106, 

representado pela curva laranja, está próximo de 10° e não 8° como foi observado no ensaio 

de visualização mencionado anteriormente, Figura 3.1. Isso pode estar relacionado ao fato de 

que os resultados obtidos em ensaios em túnel de vento com medição de forças através de 

balança, como é o caso do TA-2, dependem diretamente de uma calibração adequada dela, 

por isso, a incompatibilidade dos dados. Mas ainda assim não impede a similaridade entre as 

informações obtidas. Outra consideração a ser feita rapidamente é a respeito do que 

comumente chama-se de Efeito Reynolds. O fenômeno está baseado no princípio de que o 
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aumento do número de Reynolds reduz os efeitos viscosos do escoamento sentidos pela 

camada limite, o que resulta, dentre outros fatores, no aumento do CLmáx da asa. Esse efeito, 

ainda que sutil, pode ser observado na Figura 3.2 quando se compara por exemplo, as regiões 

de pico das curvas verde e azul escuro. 

Em atenção a importância do tipo de camada limite e as características da região da transição 

para a aerodinâmica do modelo, investigou-se a transição da camada limite laminar da asa 

através da análise 2D do modelo no XFOIL e os resultados mostraram que para αM5= 0° 

(αAEROFÓLIO=4°) a transição estaria em aproximadamente 5% da corda média aerodinâmica, 

como pode ser visto na tabela 1. Já para αM5= 4° (αAEROFÓLIO= 8°) estaria em 

aproximadamente 3% e cada vez mais adiantada em função do aumento do ângulo de ataque 

e da posição do pico de sucção. Por essa razão, no ensaio de visualização cujo objetivo era 

observar as características da transição, visto na Figura 3.3, aplicou-se a tinta bem próxima ao 

bordo de ataque da asa. 

 

Tabela 1 – Posição da transição da camada limite laminar (T-extradorso e B-intradorso) do 

modelo padrão M5/ONERA/IAE 

 

 

 

 

 
      FONTE: Elaborado pelo autor. 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Figura 3.3 - Visualização de fluxo com óleo do modelo padrão M5/ONERA/IAE no TA-2 com α=4°.  

Detalhamento dos efeitos da bolha de separação laminar.  
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Constatou-se que em α=4° havia a presença de bolhas de separação laminar cujo efeito pode 

ser visto na figura 3.3, caracterizado por pequenas ondas na tinta. O aumento do gradiente de 

pressão adverso em função de alfa – desaceleração do escoamento, adianta a transição. Por 

esse motivo, na visualização direta com αMODELO=4°, próximo ao α de pico de pressão, foi 

possível constatar a presença da bolha de separação laminar. Tal bolha também é responsável 

por aumentar o arrasto e pode ter contribuído com as características abruptas de estol.  

Uma imagem gerada através do TECPLOT 360, figura 3.4 abaixo, é bastante interessante 

para observar a região laminar do escoamento sobre o extradorso da asa, indicado pela 

circunferência vermelha, para α=4°. É possível verificar similaridade com a figura 3.3. 

 
 

 

 

 

 

 

 

Figura 3.4 - Topologia do escoamento no M5 para Mach=0,16 e α=4°. Detalhamento da camada limite laminar. 

FONTE: TECPLOT 360 

 

5. Conclusões 

Os resultados evidenciam a susceptibilidade da aerodinâmica do modelo em baixo número de 

Reynolds, em regime subsônico. O comportamento qualitativo dos coeficientes de 

sustentação e as características da topologia do escoamento obtidos numericamente e 

experimentalmente são compatíveis. Dentro de uma margem de erro, que é inevitável, as 

simulações computacionais concordaram com os dados experimentais. Nas curvas CL x α há 

concordância significativa entre as curvas principalmente para ângulos de ataque inferiores a 

6° e visíveis discrepâncias predominantemente entre 7° e 10° que podem ser resultados de 

problema de convergência do método numérico ou uma possível separação da camada limite, 

ou seja, efeitos do estol do modelo. São necessários mais estudos para avaliar os efeitos do 

refinamento da malha, modelo de turbulência e parâmetros numéricos.  
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Por meio dos ensaios de visualização é possível estabelecer que o uso da tinta a óleo pode 

revelar de maneira satisfatória as regiões de recirculações e seus efeitos, além de ser também 

uma ferramenta, ainda que não totalmente adequada, para investigar aspectos da região de 

transição da camada limite laminar, estudo que deve ser feito criteriosamente e com 

planejamento, tal como os resultados das medidas de transição realizadas no XFOIL e CFD.  

As ondulações observadas na tinta, em um dos ensaios de visualização, conferem aos efeitos 

da bolha de separação, os vórtices se desenvolvem tridimensionalmente até que o fluxo se 

torna turbulento, fenômeno que marca transição da camada limite laminar para turbulenta na 

asa do modelo padrão. 

A tinta mede a tensão superficial do ar sobre a superfície que é proporcional ao gradiente da 

velocidade. O que se observa é o efeito secundário, um efeito de cisalhamento. Basicamente, 

o que ocorre na bolha de separação laminar é que o escoamento laminar encontra um 

gradiente de pressão adversa e separa-se da superfície. 

A observação da propagação do estol é outro aspecto importante. No caso do modelo 

trapezoidal de asa, Anderson [1] aborda o fato de que o estudo da propagação do estol é fator 

determinante na localização das superfícies de controle, como ailerons e dispositivos hiper-

sustentadores (flapes), pois uma perda de sustentação nesta região prejudica a capacidade de 

rolamento da aeronave.  
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Resumo

O desenvolvimento de motores foguetes a propelente líquido é uma necessidade da indústria

aeroespacial brasileira, por possuírem queima controlada do propelente e proporcionarem um

maior empuxo. As ligas de cobre por apresentarem elevada condutividade térmica são

utilizadas como materiais de revestimento interno nas câmaras de combustão e empuxo e

demais sistemas que requeiram alto fluxo de transferência de calor. Para melhorar as

propriedades mecânicas sem perder a condutividade térmica, novas ligas de cobre, capazes de

suportar as temperaturas dos gases quentes do motor e de atuarem no seu arrefecimento, estão

sendo desenvolvidas por meio de mecanismos de endurecimento por precipitação e dispersão.

Neste trabalho, novas ligas de cobre de alta resistência (GLIDECOP e Cu-Mo) foram

desenvolvidas por metalurgia do pó e avaliadas em termos de distribuição microestrutral,

densidade e dureza. Amostras das ligas foram sinterizadas de 700 °C a 1000 °C em intervalos

de 100 °C e os resultados indicaram uma elevada homogeneização microestrutural na

dispersão das partículas e precipitados na matriz de cobre.

1. Introdução

O cobre foi um dos primeiros metais cujos processos de obtenção e fabricação de peças

foram dominadas pelo homem, sendo amplamente utilizado pela indústria até os dias de hoje.

O cobre possui características de alta condutividade elétrica e térmica e adequada resistência

à corrosão. Na indústria aeroespacial, o cobre vem sendo utilizado em câmaras de combustão

de foguetes a propelente liquido dada suas propriedades térmicas e em canais por onde

passam o liquido arrefecedor, geralmente oxigênio liquido, na parede interna da tubeira.
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Muitas vezes o propelente em chamas e o liquido refrigerante são separados por uma parede

fina feita de liga de cobre com cerca de 1 mm de espessura [1]. Demandas do projeto L75,

motor foguete nacional desenvolvido no IAE, indicam que novas ligas de cobre com maior

resistência mecânica podem ser utilizadas em câmaras de combustão, uma vez que os gases

quentes advindos do motor superam a temperatura de fusão da parede metálica [2]. O intuito

deste projeto é investigar novas ligas de cobre endurecidas por precipitação ou dispersão via

metalurgia do pó, uma das técnicas de fabricação mais adequadas para se obter precipitados

homogeneamente dispersos. Para este relatório foram estudadas duas novas ligas, a

GLIDECOP (98,9% Cu – 1,1% Alumina) e Cu-Mo (40% Cu - 60% Mo). Estas novas ligas à

base de cobre são a escolha ideal para aplicação em motores foguete devido a sua alta

condutividade térmica aliada a maior resistência mecânica. A elevada condutividade térmica

dessas ligas não apenas possibilitam a transferência de calor, mas também permite que

maiores fluxos de calor sejam acomodados [3][4]. A liga de Cu-Mo é considerada um

compósito, onde um esqueleto de Mo tem seus poros preenchidos com cobre líquido [3],

assim aumentando a resistência ao desgaste e condutividade de corrente elétrica e térmica.

Neste caso, o objetivo é obter maior resistência ao desgaste em lançadores bélicos para que se

possa realizar mais disparos. Dessa forma, o projeto busca produzir ligas capazes de suportar

condições adversas de temperatura e pressão para que possam ser aplicados em futuros

estudos ou desenvolvimento de motores foguete para o programa espacial brasileiro e

também um lançador eletromagnético.

2. Materiais e Métodos

2.1 Materiais

Inicialmente foram utilizados pós de cobre, alumina e molibdênio oriundas da Divisão de

Materiais (AMR/IAE). Para a liga GLIDECOP utilizou-se as composições de 0,15%; 0,30%;

0,60% e 1,1% de alumina (Al2O3), para a liga Cu-Mo utilizou-se a composição 60% Mo-

40%Cu, utilizando em ambos os casos 50g .

2.2 Tamanho das Partículas

A distribuição e o tamanho médio (D50) das partículas do pós utilizados foram medidos no

equipamento, MASTERSIZER 3000, mostrado na Figura 1, que utiliza feixes de laser para

dimensionar o tamanho dos elementos, com uma precisão de 0,1 μm a 1000,0 μm.
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Figura 1 – MASTERSIZER 3000 (AMR/IAE)

2.3 Mistura dos pós

Os pós foram pesados em uma balança de precisão, para produzir o montante de 50 g de cada

liga, segundo os cálculos estequiométricos. A seguir, os pós foram misturados em um

misturador rotativo com jarro em Y, Figura 2, por cerca de 2h, visando obter a

homogeneidade adequada.

Figura 2 – Misturador rotativo (AMR/IAE)

2.4 Compactação

As misturas das ligas foram compactadas uniaxialmente em uma prensa Carver (Figura 3),

em matrizes de aço com camisa flutuante, aplicando-se 2 t de força, sendo obtidas amostras

de aproximadamente 3 g cada. Então, foi feita a prensagem isostática a frio, aplicando-se

460MPa, em amostras isoladas em invólucros flexíveis de látex, embaladas a vácuo. Foram

compactadas 4 amostras para cada composição das ligas, totalizando 20 amostras.
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Figura 3 – Prensa uniaxial Carver (AMR/IAE) e prensa isostática Paul Weber KP100E

(AMR/IAE) utilizadas na compactação das amostras

2.5 Sinterização

As amostras compactadas foram sinterizadas em forno cilíndrico sob atmosfera de argônio

nas temperaturas entre 700 ºC e 1000 ºC, com intervalos de100 ºC e permanência nestas

temperaturas durante 2h.

Figura 4 – Forno para sinterização (AMR/IAE)

2.6 Densidade.

Utilizou-se o principio de Arquimedes para determinar a massa especifica, conforme

demonstra a Equação 1. As amostras foram fervidas em um Becker com água destilada
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durante 2 h e após o seu resfriamento foram feitas as pesagens das massas úmidas e imersas

em água. Somente depois de passarem 1 h na estufa, a uma temperatura de 100 ºC foram

feitas as pesagens das massas secas.

Equação 1

2.7 Preparação metalográfica

Inicialmente foi realizado o embutimento das amostras em baquelite. Depois foram utilizadas

as lixas 120, 220, 400 e 600. Porém durante o polimento com pano de feltro notou-se que a

melhor solução para polir, era com adição de alumina 0,05 μm pura, pois as demais soluções

arranhavam as amostras de GLIDECOP, a mesma solução foi utilizada para polir a liga Cu-

Mo. Para o ataque da liga GLIDECOP foi utilizada uma solução de acido oxálico 10% e 90%

de água destilada, que ajudou a revelar a microestrutura sem queimar a amostra. As duas

soluções utilizadas anteriormente, uma com 50% de água destilada e 50% de acido nítrico,

outra solução, mais fraca, com 40 mL de hidróxido de amônia, 30 ml de agua oxigenada 30%

e 57 mL de água destilada, as escureciam, Não foi necessário atacar as amostras de Cu-Mo.

2.8 Microdureza Vickers (HV)

O próximo passo foi realizar a medida da microdureza no ITA, sendo feitas 5 medidas do

centro pra a borda da amostra, com uma carga aplicada de  0,2 kgf na GLIDECOP e 0,5 kgf

na Cu-Mo, utilizando a objetiva de 40X.

Figura 5 – Microdurometro EMCOTEST dura scan (ITA)
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3. Resultados

3.1 Tamanho de partícula

O tamanho médio de partículas dos pós utilizados é apresentado na Tabela 1.

Tabela 1 – Tamanho médio de partículas.

Tabela 1 – Tamanho médio de partículas.

Figura 6 – Curva de distribuição de partículas e volume cumulativo.

Alumina

Cobre

Molibdênio
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3.2 Microestrutura GLIDECOP

É possível observar o contorno de grão na amostra contendo 0,3% Al2O3 sem ataque, porem

na liga com 1,1% Al2O3, o contorno não ficou tão bem definido, o problema com o ataque só

foi resolvido dias antes da entrega deste relatório, sendo assim, um novo ataque que revele

todo o contorno de grão sem queimar as amostras, esta sendo estudado, Figura 7.

0,3% Al2O3 1,1% Al2O3

Figura 7 – Microestrutura da liga GLIDECOP – 0,30% e 1,1% sinterizadas a 900º C.

Não foi possível distinguir a presença de fases nas amostras sinterizadas em temperaturas

superiores a 700° C, nem com auxilio de microscópio eletrônico de varredura e difração de

raios-X. Porém, a microscopia óptica nas amostras sinterizadas a 700° C (figura 8) revelou a

presença de uma fase mais clara, provavelmente alumina, essa hipótese ainda será confirmada

com ajuda de análises por EDS.

Figura 8 – Microestrutura da liga GLIDECOP – 0,30 e 1,1 % sinterizadas a 700º C.
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3.3 Microestrutura da liga Cu-Mo

Na liga 40%Cu- 60%Mo a adição de molibdênio visa um aumento da resistência ao desgaste

com a criação de um esqueleto de molibdênio molhado com as partículas de Cu. As

microestruturas nas temperaturas sinterizadas demonstram a presença de partículas finas da

matriz de molibdênio com partículas grandes de Cu (20mm) homogeneamente dispersas. As

temperaturas utilizadas (700°C a 1000°C) não foram suficientes para provocarem o

surgimento da fase líquida de cobre [5] (Figura 9) .

Figura 9 – Microestrutura da liga Cu-Mo 50x e 500x, sinterizada a 900º C.

Notou-se uma rápida oxidação das amostras no período em que foram feitas as imagens.

Portanto, após sua preparação, as amostras devem ser acondicionadas em recipientes a vácuo

para prevenir sua oxidação entre as operações de caracterização.

3.4 Difração de raios-X

Durante o DRX realizado nas dependências da AMR, notou-se a presença de picos de Cu e

Mo e picos de oxido de molibdênio, provavelmente devido a sua fácil oxidação em meio

ambiente não controlado, (inexistência de alto vácuo), figura10. No GLIDECOP notou-se

uma leve presença de alumina, que foi ocultada pela coincidência com os picos de cobre,

figura11.
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Figura 10 - DRX Cu-Mo (AMR/IAE)

Figura 11 - DRX GLIDECOP (AMR/IAE)

3.5 Análise da densificação e microdureza vickers

Nota-se que na liga Cu-Mo que após uma elevação a 800°C, houve pouca variação de

densidade. Isto indica que as temperaturas de sinterização utilizadas não foram

suficientemente altas para induzir os mecanismos de transporte de massa durante a

sinterização. No caso da liga GLIDECOPE houve uma densificação apenas a 800° C e com o

aumento da temperatura densidade reduz um pouco, provavelmente devido à pouca

reatividade da alumina, Figura 12.
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Figura 12 – gráfico da densidade pela temperatura de sinterização.

Quanto a microdureza vickers, observou-se uma instabilidade nas temperaturas de 700°C a

900°C e um aumento a 1000 °C. Uma vez que as amostras apresentam porosidade e

heterogeneidades (principalmente na liga Cu-Mo) em baixas temperaturas de sinterização, as

durezas medidas são muito influenciadas pelas regiões onde foram feitas as endentações,

figura 13. Amostras sinterizadas a 1000 °C apresentaram valores de 82 HV e 125HV para as

ligas Cu-Mo e GLIDECOP, respectivamente.

Figura 13 – Gráfico da média da microdureza.

4. Próximas Etapas

As próximas etapas deverão incluir uma complementação do desenvolvimento da

microestrutura utilizando analises composicionais por EDS; investigar outras composições da

liga Cu-Mo, que já foram compactadas, mas que devido a pandemia ainda não foram

sinterizadas; e desenvolver processo de brasagem para as ligas de cobre.
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5. Conclusões

1. Os resultados foram muito afetados pela utilização de baixa temperatura de sinterização e

atmosfera do forno. O laboratório encontra-se com problemas no sistema de refrigeração, o

que impede a utilização dos fornos de alta temperatura e alto vácuo.

2. Para o teor de alumina utilizado não houve o aumento no endurecimento das amostras

sinterizadas da liga GLIDECOP. Este fato pode estar ligado ao tamanho não muito reduzido

das partículas de alumina e à sua dispersão na matriz de cobre (formação de aglomerados).

Novas composições com maiores teores de alumina devem ser estudados.

3. A liga Cu-Mo parece ter um bom potencial para sua elaboração por metalurgia do pó em

razão da baixa porosidade e maiores valores de dureza. Espera-se densificações superiores ao

se elevar a temperatura de sinterização com a formação de fase líquida de cobre.

6. Divulgação dos Resultados

Este trabalho e resultados serão apresentados no Encontro de Iniciação Cientifica e

Tecnológica do IAE (XVI ENICT) em agosto de 2020.
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Resumo 

A propulsão híbrida surge como uma alternativa segura que combina a simplicidade dos 

propulsores sólidos e a controlabilidade de empuxo dos propulsores líquidos. A combinação 

de poliuretano à base de polibutadieno líquido hidroxilado com partículas esféricas de parafina 

em grãos combustíveis de propulsores híbridos representa um grande avanço quando 

comparado aos grãos de parafina maciça ou poliuretano comumente utilizados. No entanto, a 

alta fração mássica de sólidos (partículas de parafina e aditivos) comprometem as propriedades 

reológicas de processamento da mistura e para se obter melhores parâmetros balísticos grandes 

quantidades de parafina é requerida. Diante disso, este projeto busca verificar a viabilidade de 

processamento de partículas de parafina que contenham aditivos em seu interior. Essas 

partículas já compostas de aditivos devem diminuir a viscosidade das misturas e facilitar o 

carregamento dos motores foguete. Resultados preliminares comprovaram que é possível 

preparar partículas de parafina com negro de fumo em seu interior utilizando a técnica de 

cristalização por emulsão. As partículas obtidas apresentaram distribuição de tamanhos e 

morfologia controladas. 

 
1. Introdução 

O desafio de se desenvolver materiais que apresentem maior desempenho energético 

associados a baixos riscos ambientais tem sido um dos focos do setor espacial para aplicação 

na propulsão química; seja ela sólida, líquida ou híbrida. Nos motores-foguete híbridos, o 

oxidante líquido é acondicionado em um tanque pressurizado e é injetado para dentro de uma 

câmara contendo o combustível sólido, na forma de um grão moldado. Esta configuração 



Instituto de Aeronáutica e Espaço 
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica  

 
 

 

2 
 

garante maior segurança, quando comparada aos motores-foguete sólidos, pois o oxidante fica 

isolado do combustível, o que previne ignições acidentais. Além disso, o empuxo do propulsor 

pode ser controlado durante o voo através do ajuste de válvulas, podendo inclusive operar com 

múltiplas re-ignições. Quando comparado aos motores-foguete líquidos, tem a vantagem de ser 

muito mais simples e leve, pois a construção do motor-foguete híbrido envolve um número 

consideravelmente menor de peças, o que também o torna muito mais confiável [1].  Apesar 

dessas vantagens, o motor híbrido apresenta um empuxo menor, razão pela qual o seu emprego 

é mais indicado em aplicações na qual há pouca resistência atmosférica e pouca aceleração da 

gravidade, tal como ocorre com os motores de apogeu. Dessa forma, os propulsores híbridos 

não vêm para concorrer com os propulsores líquidos e sólidos, mas sim para complementá-los 

em aplicações nas quais a simplicidade de funcionamento, o tamanho compacto e a 

possibilidade de ajuste do empuxo são requeridos. 

O uso de grãos combustíveis à base de polímeros confere estabilidade estrutural [2], no entanto, 

as ligações cruzadas presentes nos polímeros dificultam o desprendimento das moléculas do 

grão e, consequentemente, a sua reação com o oxidante que, diferentemente do propelente 

sólido, não está misturado ao combustível. Assim, a baixa velocidade de queima desse tipo de 

grão costumava ser o maior obstáculo para o emprego dos motores-híbridos, até surgir uma 

nova classe de combustíveis conhecidos como Liquefying fuels [1,3-4], da qual a parafina faz 

parte como principal membro. A parafina tem chamado a atenção pela sua capacidade 

energética e, principalmente, pela velocidade de sua queima. Ao contrário dos demais 

polímeros, a parafina se desprende com facilidade devido à formação de um filme líquido 

instável na superfície de queima, o que aumenta expressivamente a taxa de regressão, entre 

300% a 400% quando comparado ao poliuretano comumente utilizado como combustível. 

Embora a parafina apresente as vantagens citadas, um grande obstáculo para o seu emprego 

como grão combustível são suas propriedades mecânicas: um grão combustível de parafina é 

muito frágil, o que eleva o risco de trincas e ruptura em sua estrutura. Além das propriedades 

mecânicas insuficientes da parafina, há ainda um efeito colateral da sua baixa temperatura de 

fusão, que pode causar a fusão excessiva do grão durante a queima do motor. 

Para reduzir o impacto negativo desses fatores, é comum a adição de negro de fumo à parafina, 

o que reduz a condutividade térmica e melhora ligeiramente as propriedades mecânicas do grão 

melhorando a taxa de regressão [5]. 
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Recentemente, um novo conceito de motor híbrido à base de parafina foi desenvolvido por 

nosso grupo de pesquisa. No lugar de um grão maciço de parafina, partículas de parafina são 

misturadas com uma resina polimérica e moldadas na forma do grão. O grão sólido curado 

apresenta elasticidade muito maior do que aquela do grão maciço de parafina [6,7]. No processo 

de emulsão, a parafina é fundida e dispersa em água quente, com o auxílio de agitação intensa 

e de tensoativos. Após a estabilização da emulsão, as gotas de parafina são solidificadas por 

choque térmico. 

Neste novo conceito de motor híbrido à base de parafina, a escolha da resina polimérica 

adequada e o desenvolvimento de aditivos certamente pode resultar em propulsores mais 

eficientes. No entanto, para manter as excelentes propriedades de queima provenientes da 

parafina, grandes quantidades de partículas de parafina e aditivos precisam ser adicionados o 

que resulta em misturas com altas viscosidades, o que compromete o processamento e a fluidez 

da mistura durante o carregamento do motor [8-10].  

Nesse sentido, este projeto tem como objetivo preparar partículas de parafina que já possuam 

aditivos em seu interior, essas partículas aditivadas devem fornecer as características da 

parafina e do aditivo, o que sustentam a sua utilização além de minimizar a viscosidade da 

mistura. Para isso, será utilizada a técnica de cristalização por emulsão que já é de 

conhecimento do grupo, mas que precisará de ajustes do processo pois o preparo de partículas 

com aditivo trata-se de um procedimento novo tanto para o grupo quanto na literatura.  

 

2. Materiais e Métodos 

2.1 Materiais 

Os materiais utilizados neste projeto para preparo dos sistemas emulsionáveis bem como das 

partículas de parafina foram: água destilada como fase aquosa, micro lentilhas de parafina 

170/190 (lote 0314 497, Petrobrás) como fase orgânica, negro de fumo (ST300, Columbian) 

como aditivo e uma mistura de tensoativos não iônicos Ultrol L20 e L80 (comerciais, lote 

100714C84931 e lote 167648 respectivamente, grupo Ultra) para preparar partículas sem 

aditivo e uma mistura de SPAN®80 (Sigma Aldrich) e TWEEN®80 (Synth) para preparar 

partículas com aditivos. Os tensoativos Ultrol L20 e L80 consistem de álcoois graxos 

etoxilados, compostos por uma cadeia laurílica (C12) e dois ou oito grupos oxietilênicos, 

respectivamente; já os tensoativos Span e Tween são constituídos de monooleatos de sorbitan. 

Todos os materiais foram utilizados conforme recebido e caracterizados previamente.  
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2.2 Preparo de partículas de parafina com morfologia e tamanhos controlados  

As partículas de parafina foram preparadas pela técnica de cristalização por emulsão, utilizando 

um béquer de 2000 mL, acoplado a um banho termostático (OPTHERM modelo ultra) para 

manter a temperatura de trabalho de 80 ± 1 ºC. Primeiramente, foram adicionados água 

destilada e micro lentilhas de parafina nas proporções de 1:4, 1:5 e 1:6. Após a fusão completa 

da cera de parafina, com auxílio de um agitador mecânico digital (MARCONI, modelo 

MA259) e uma pá modelo âncora a suspensão foi mantida a 600 rpm por aproximadamente 10 

min, e então a mistura de tensoativos Ultrol L20/L80 (na razão 2:3 m/m) foram adicionados 

conforme descrito na Tabela 1. Após 15 min de agitação, a suspensão foi vertida rapidamente 

em outro béquer contendo 3000 mL de água a temperatura ambiente para promover o choque 

térmico das gotículas de parafina e solidificar mantendo a morfologia.  

 

Tabela 1 – Composição das emulsões desenvolvidas para o preparo das partículas de 
parafina. 

Amostras Parafina (g) Mistura L20/L80 (mL) 

1:4 250,0 1,5 

1:5 200,0 1,0 

1:6 160,0 1,0 

 

As partículas foram então separadas por peneiras com 28, 32, 270 e 400 Tyler. As partículas 

coletadas entre as peneiras de 28 e 32 Tyler foram classificadas como partículas grossas, as 

partículas coletadas entre as peneiras de 32 e 270 foram nomeadas de médias e entre 270 e 400 

Tyler foram nomeadas de partículas finas. Em seguida, as partículas foram secas em estufa 

com circulação de ar a 40 ºC por aproximadamente 24h e então reservadas para caracterização.  

 

2.3 Preparo das partículas de parafina com aditivo 

As partículas de parafina aditivadas com negro de fumo seguiram o mesmo procedimento 

descrito na seção 2.2, com pequenas modificações apenas. O aditivo foi acrescentado após a 

fusão da parafina, a quantidade e o tipo de tensoativo foi modificado para garantir que a 

emulsão se mantivesse cineticamente estável. A Tabela 2 apresenta as composições 

desenvolvidas, e a mistura de tensoativos foi realizada na razão de 1:1 m/m.  
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Todas as amostras foram avaliadas com relação a morfologia e distribuição de tamanhos, 

utilizando microscopia ótica em um microscópio ótico da ZEISS, modelo Discovery V12 com 

lentes de aumento de até 240X. 

 

Tabela 2 – Composição das emulsões desenvolvidas para o preparo das partículas de parafina 
aditivadas. 

Amostras Parafina (g) Mistura Span/Tween (mL) Negro de fumo (g) 

1:4 250,0 2,0 1,0 

1:5 200,0 1,5 0,5 

1:6 160,0 1,0 0,5 

 

 

3. Resultados 

A técnica de cristalização por emulsão já é conhecida e relatada na literatura, e pode ser 

utilizada para preparar partículas com morfologia e tamanhos controlados. Essas variáveis por 

sua vez dependem dos parâmetros mecânicos e físico-químicos escolhidos para o sistema, 

como por exemplo: fração mássica da fase dispersa, tipos e concentrações de tensoativos, 

rotação, tempo de processamento, temperatura do choque térmico dentre outros. Para alcançar 

os objetivos deste projeto, muitos parâmetros foram modificados de acordo com os resultados 

já adquiridos e publicados pelo grupo de pesquisa, no entanto é válido ressaltar que pequenos 

ajustes podem modificar substancialmente o resultado almejado.  

Nas Figuras 1 e 2 é possível observar um conjunto de amostras obtidas, mantendo a fração 

mássica de parafina e modificando ligeiramente o tempo de agitação e a rotação da pá. Em 

especial na figura 1 é possível observar que as partículas grossas obtidas com rotação de 

250 rpm apresentaram morfologia irregular, com partículas alongadas e indefinidas. Já as 

partículas obtidas com rotação de 270 rpm (figura 2) apresentaram morfologia 

majoritariamente esférica e distribuição de tamanhos bem definidas, no entanto, com esses 

parâmetros não foi possível obter partículas finas. Isso pode ser justificado pelo curto tempo 

de agitação, ou seja, a energia transferida pela pá para quebrar a fase dispersa em gotículas não 

foi suficiente para atingir menores diâmetros de partículas.   
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Figura 1 – Partículas de parafina preparadas pela técnica de cristalização por emulsão, com 

rotação de 250 rpm, tempo de agitação de 15min. Aumento de 20X. 

 

 
Figura 2 – Partículas de parafina preparadas pela técnica de cristalização por emulsão, com 

rotação de 270 rpm e 10 min de agitação. Aumento de 20X. 

 

Buscando otimizar o processo de preparo das partículas foram desenvolvidas 3 diferentes 

formulações segundo Tabela 1, e a Figura 3 apresenta algumas das partículas obtidas com esses 

parâmetros. É possível observar que todas as amostras apresentaram morfologia esférica e 

distribuição de tamanhos controlados, independente da fração mássica de fase dispersa 

escolhida. O que sugere que com as formulações obtidas é possível preparar partículas de 

parafina com diferentes tamanhos e com isso escolher faixas adequadas para então preparar 

amostras de grãos combustíveis com empacotamento máximo, consequentemente maior 

homogeneidade, menores viscosidade, e maiores propriedades balísticas. 
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Figura 3 – Partículas de parafina preparadas pela técnica de cristalização por emulsão. (a) 

amostra 1:4, (b) amostra 1:5 e (c) amostra 1:6. Aumento de 30X. 

 

Uma vez que procedimentos de preparo das partículas foi previamente testado e desenvolvido, 

optou-se por iniciar os testes de aditivação das partículas de parafina com negro de fumo. Já é 

de conhecimento na literatura os benefícios de se utilizar negro de fumo em grãos combustíveis 

à base de cera de parafina aplicados a propulsão híbrida, logo, a junção dele diretamente nas 

partículas de parafina tende a minimizar problemas de irradiação térmica dentro do motor sem 

afetar em propriedades reológicas de processamento do grão. Todavia, trata-se de um 

procedimento novo adicionar aditivos nas partículas de parafina pela técnica de cristalização 

por emulsão, logo muitos desafios ainda precisam ser superados.  

 

 
Figura 4 – Partículas de parafina aditivadas com negro de fumo em diferentes concentrações. 

Aumento de 30X.  
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Na Figura 4 é possível observar que as amostras de partículas com negro de fumo apresentaram 

morfologia majoritariamente esférica e distribuição de tamanhos homogênea. No entanto, com 

os parâmetros testados não foi possível obter partículas finas, apenas médias e grossas, logo é 

possível sugerir que maiores tempos de mistura, maiores velocidades de agitação e/ou menores 

frações mássicas de parafina precisam ser testadas para que as partículas com menores 

diâmetros sejam obtidas.  

Para a razão 1:6 a maioria das partículas grossas não apresentaram morfologia adequada para 

o objetivo deste projeto que é otimizar o empacotamento de partículas de parafina para garantir 

maiores porcentagens de carga em amostras de grãos combustíveis aplicados a propulsão 

híbrida. Contudo, é válido ressaltar que os resultados são promissores e que as partículas 

tendem a cumprir com os requisitos sugeridos nesta proposta.  

Trata-se de um marco para os caminhos da propulsão híbrida, que necessitam de maiores 

frações de parafina para garantir as propriedades balísticas, mas que também exigem aditivos 

que comprometem a viscosidade do sistema e a fluidez durante o processo de carregamento do 

envelope motor. Logo, com aditivos inseridos na próprias partículas a viscosidade da mistura 

de combustível poderá ser otimizada e eventualmente maiores quantidades de partículas de 

parafina poderão ser adicionadas na formulação.  

 

4. Próximas Etapas 

As próximas etapas consistem em realizar triplicatas destas amostras, bem como otimizar 

parâmetros físico-químicos e mecânicos que interferem no processamento de partículas, bem 

como caracterizar as propriedades térmicas das partículas aditivadas e o grão combustível que 

será preparado com estas partículas. Aproximadamente 70% deste projeto não pode ser 

executado devido as dificuldades com a confecção do crachá o que impossibilitaram a entrada 

da bolsista no instituto assim como as interferências da pandemia e estão previstos para serem 

finalizados com a renovação da proposta/bolsista. 

 

5. Conclusões 

A técnica de cristalização por emulsão se mostrou promissora para o preparo de partículas de 

parafina com distribuição de tamanhos controlados e morfologia definida. A sugestão de 

adicionar aditivos as partículas de parafina se mostraram promissores e devem corroborar para 
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uma maior homogeneidade do grão combustível e consequentemente melhorar a eficiência e 

propriedades balísticas. Estudos mais aprofundados dever ser realizados de modo que os 

parâmetros de síntese das partículas seja otimizado, além de avaliar as propriedades das 

partículas aditivadas diretamente em amostras de grãos combustíveis. 

 

6. Divulgação dos Resultados 

Os resultados obtidos ainda que de forma preliminar aparentam ser promissores e serão peça e 

serão de grande importância para as próximas etapas do projeto de propulsão híbrida do IAE, 

além de contribuir para a comunidade científica e acadêmica. Logo, estes resultados serão 

integrados a um estudo mais amplo e submetido à divulgação em congressos e/ou revistas 

indexadas. Além de serem adicionados ao relatório de auxílio FAPESP que fomenta esta 

pesquisa (processo n° 2019/03729-8). 
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Resumo

As ligas beta de titânio apresentam elevada relação resistência mecânica/peso superior

resistência à corrosão e baixo módulo de elasticidade, propriedades que conferem elevado

desempenho e confiabilidade em aplicações aeroespaciais e biomédicas. Este projeto visa

avaliar o efeito da adição de elementos estabilizadores da fase beta (nióbio, zircônio e

estanho e cromo) na microestrutura das ligas de titânio obtidas por metalurgia do pó, a partir

da utilização de pós-elementares hidrogenados e metálicos com foco na obtenção de amostras

com elevada densificação. O processo de obtenção de ligas de titânio por metalurgia do pó a

partir dos pós-elementares mostra-se uma alternativa viável por permitir a obtenção de peças

com geometrias complexas e próximas às dimensões finais, a baixos custos. Os pós-

elementares foram misturados em moinho rotativo, prensados uniaxial e isostaticamente a

frio e sinterizados na faixa de temperatura entre 800 e 1000 ºC. Para estudar a microestrutura

das ligas formadas, foram utilizadas técnicas de metalografia, observando a microscopia das

amostras.

1. Introdução

O titânio (Ti) vem sendo utilizado em diferentes aplicações desde a metade do século XIX,

principalmente sobre a forma de óxidos, como na indústria de tintas, no qual é adicionado a

pigmentos. Entretanto, o material descendente desse óxido passou a ser processado em

meados do século XX, quando então foi submetido ao processo de redução do TiO2 para a

obtenção do titânio puro [1].

O Ti e suas ligas são empregados em aplicações estruturais e funcionais como na indústria

aeroespacial, automotivas e na área biomédica, devido as suas propriedades, tais como: alta



Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

2

resistência à corrosão, baixa densidade em comparação as ligas de aço, alta resistência

mecânica, bicompatibilidade e seu comportamento a fadiga [2]. Uma das empregabilidades

das ligas de titânio é na indústria aeronáutica, ligada a necessidade de redução de peso da

aeronave, possibilitando menor consumo de combustível e maior autonomia de voo [3].

Na temperatura ambiente, o titânio tem estrutura hexagonal compacta, representada como

fase α. Em temperaturas acima de 882°C, a estrutura transforma-se em cúbica de corpo

centrado, conhecida como fase β. Ao adicionar elementos de liga, a temperatura de

transformação é reduzida obtendo-se principalmente uma maior conformabilidade. Os

elementos estabilizadores de fase β diminuem essa temperatura. O objetivo deste presente

trabalho consiste em estudar o efeito da adição dos elementos estabilizadores da fase β nas

ligas de titânio.

1.1 Titânio

O titânio puro é um metal branco brilhante de boa ductilidade. Apresenta densidade

relativamente baixa (4,5g/cm3), alto ponto de fusão (1668°C) e um módulo de elasticidade de

107 GPa [4]. Ele é o quarto elemento mais abundante da crosta terrestre. Porém, apesar de sua

abundância, o custo de obtenção do titânio é relativamente elevado, devido à multiplicidade

de processos de redução e purificação envolvidos em sua produção [5].

A partir do dióxido de titânio (TiO2) é produzido o titânio pelo processo Kroll. O dióxido de

titânio é revertido em tetracloreto de titânio (TiCl4) e posteriormente reduzido em titânio

metálico pelo magnésio ou sódio. O titânio produzido possui aparência porosa e é então

consolidado. Podem ser introduzidos a ele elementos de liga, no qual a mistura é fundida

normalmente por fusão a arco sob vácuo [6].

O titânio pode possuir estrutura cristalina do tipo hexagonal compacta (HC) em baixas

temperaturas, denominada fase α (alfa) ou apresentar estrutura cúbica de corpo centrado

(CCC) acima de 882 °C, conhecida como fase β (beta), devido a sua alotropia [6].

1.2 Ligas de titânio

As ligas de titânio contém uma ótima combinação de propriedades. Devido às ligas serem

extremamente resistentes, é possível obter limites de resistência à tração a temperatura

ambiente elevados, produzindo resistências específicas excepcionais. Além disso, as ligas de

titânio são muito dúcteis e facilmente forjadas e usinadas [4].
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A resistência à corrosão das ligas de titânio nas temperaturas normais é singularmente alta,

elas são geralmente imunes ao ar, ambientes marinhos e uma variedade de ambientes

industriais. As ligas de titânio são normalmente utilizadas nas estruturas de aeronaves, em

veículos espaciais e nas indústrias do petróleo e química [7].

1.3 Ligas β

Como uma alternativa para as ligas do tipo α e α+β, as ligas de titânio do tipo β foram

desenvolvidas visando uma maior conformabilidade e endurecibilidade. Sua resistência

mecânica, para temperaturas entre a ambiente e 350°C, também é mais elevada, esse aumento

de resistência é devido a distribuição de fase obtida nos tratamentos térmicos.[7]

Algumas das vantagens das ligas β residem em sua boa conformabilidade a frio, entretanto,

quando comparadas com as ligas do tipo α+β, a alta densidade, baixa resistência à fluência e

baixa ductilidade, deixam essas ligas em desvantagens. Porém, normalmente as ligas do tipo

β são caracterizadas pelo bom equilíbrio entre a resistência mecânica, ductilidade e

tenacidade a fratura [7].

1.4 Elementos estabilizadores de fase

O principal elemento estabilizador da fase α em ligas de titânio é o alumínio. O carbono e

oxigênio, impurezas relativamente frequentes, também são α-estabilizadores. Em alguns

casos, o oxigênio pode não ser uma impureza, mas sim, ter seu teor controlado para alterar a

resistência mecânica da liga [7].

Elementos estabilizadores da fase β, como vanádio, tântalo, molibdênio e nióbio fazem com

que seja possível a presença da fase β à temperatura ambiente, pois diminuem a temperatura

de transformação. O cromo também reduz a temperatura de transformação α-β e produz

microestrutura bifásica à temperatura ambiente [4].

2. Materiais e Métodos

2.1 Ensaio granulômetro por difração a laser

Pequenas quantidades de pós de Titânio (Ti), Nióbio (Nb), Zircônio (Zr), Cromo (Cr) e

Estanho (Sn) foram separadamente colocados em um Becker de 500 ml contendo 400 ml de

água destilada. O equipamento Mastersizer 3000 mensurou ao final de cada ensaio, três

medidas correspondentes ao tamanho das partículas dos corpos de provas.



Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

4

2.2 Mistura

Foram elaboradas 4 composições de ligas de titânio com adições de Nb, Zr, Cr e Sn (Tabela

1). Os pós foram misturados em moinho rotativo por 1 h.

Tabela 1: Misturas dispostas no moinho rotativo.

Quantidade de cada material Liga formada

Moinho 1 19g de Ti e 1g de Nb Ti-5Nb

Moinho 2 19g de Ti e 1g de Zr Ti-5Zr

Moinho 3 19g de Ti e 1g de Cr Ti-5Cr

Moinho 4 19g de Ti e 1g de Sn Ti-5Sn

2.3 Prensagem uniaxial e isostática a frio

A prensagem uniaxial a frio das misturas foi realizada utilizando-se matrizes metálicas com o

objetivo de compactar inicialmente as amostras para atingir a forma geométrica e a dimensão

desejadas. Utilizou-se os parâmetros da Tabela 2.

A prensagem isostática foi utilizada visando obter a máxima compactação a frio e uma

homogeneidade de densificação. Em uma prensa isostática foram inseridas as amostras dentro

de um invólucro flexível e colocadas em um vaso de pressão contendo óleo, submetidos a

400MPa. A Figura1 mostra as ligas depois de prensadas, preparadas para a etapa de

sinterização.

Tabela 2: Relação de massa e pressão de compactação utilizadas na compactação uniaxial.

Mistura Quantidade Pressão

Quantidades

prensadas

Ti-5Nb 3,30g 1,8 t 7

Ti-5Zr 3,30g 1,8 t 7

Ti-5Cr 1,50g 1,7 t 7

Ti-5Sn 1,30g 2 t 7
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Figura1- Amostras das ligas de titânio após compactação isostática a frio

2.4- Sinterização

Depois de prensadas, as amostras das ligas foram sinterizadas na faixa de temperatura entre

800 a 1000C°. Utilizou-se forno cilíndrico sob atmosfera de argônio com permanência nestas

temperaturas por 1h (Figura 2).

Figura 2 – Forno para sinterização (AMR/IAE)

2.4 Ensaio de determinação da densidade aparente

A densidade aparente das ligas compactadas (equação 1), foi calculada com o auxílio de uma

balança hidrostática, usada para pesar as massas imersas (mi), secas (ms) e úmidas (mu) dos

corpos de provas (Ti-5Nb, Ti-5Zr, Ti-5Cr, Ti-5Sn). Foi utilizado também um termômetro

para medir a temperatura da água para se determinar a densidade da água naquela

temperatura (pl). Utilizou-se a equação 1.

Equação 1
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2.5 Preparação metalográfica

Finalizada a etapa de sinterização, cada amostra foi submetida ao embutimento metalográfico

a quente, utilizando baquelite (Figura3).

Figura 3- Amostras de liga de titânio embutida em baquelite.

A análise metalográfica iniciou-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 refrigeração a

água. A seguir, as amostras embutidas foram polidas em com pano de feltro específico para

titânio utilizando pequenas quantidades de abrasivos a base alumina (Figura 4).

Figura 4- Procedimento de polimento das amostras produzidas por metalurgia do pó.

As análises microestruturais foram realizadas utilizando um microscópio óptico. As amostras

foram imersas quando necessário no reagente de Kroll (5ml de HNO3, 3ml de HF e 100ml de

água destilada), por alguns segundos. A microestrutura das amostras preparadas

metalograficamente foram observadas por microscopia óptica.
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3. Resultados

3.1 Tamanho médio de partículas

As análises feitas no granulômetro a laser mensuram para cada pó, três medidas (tabela 3),

correspondentes ao tamanho das partículas em 10%, 50% e 90% do volume cumulativo da

amostra analisada.

Tabela 3: Resultado do ensaio de granulometria por difração a laser das amostras.

Material d10(μm) d50(μm) d90(μm)

Ti 3,67 12,0 33,0

Nb 2,80 11,6 34,9

Zr 2,11 9,48 29,4

Cr 20,0 37,1 61,6

Sn 6,88 21,1 44,8

O valor mais importante dessa análise se refere ao d50 que corresponde ao tamanho médio das

partículas [8]. Dessa forma, observa-se que os tamanhos médios das partículas são proximos

para os pós de Ti, Nb e Zr (todos obtidos por hidrogenação) em torno de 10μm. O Sn

(21,1μm) e o Cr (37 μm) apresentam valores um pouco superiores. Particulas grossas de

elementos estabilizadores da fase beta demoram mais a se dissolver, o que demanda mais

tempo e temperaturas de sinterização mais alta.

3.2 Densidade aparente

O ensaio de determinação de massa específica aparente nas amostras após compactação

isostática a frio revelou os resultados dispostos na Tabela 4.

Tabela 4: Resultado do ensaio de densidade aparente.

Liga Densidade (g/cm3)

Ti-5Nb 3,16

Ti-5Zr 3,08

Ti-5Cr 3,12

Ti-5Sn 3,14
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Sabe-se que a densidade teórica do titânio é 4,51g/cm3, relacionando essa massa especifica

com os valores da tabela 4, foi possível descobrir o percentual de densificação das amostras

(Tabela 5).

Tabela 5: Densificação de amostras das ligas após compactação isostática a frio.

Liga Densificação

Ti-5Nb 70,06

Ti-5Zr 68,29

Ti-5Cr 69,18

Ti-5Sn 69,62

3.3 Análise microestrutural

A Figura 5 apresenta as imagens obtidas da liga Ti-5Nb, sinterizadas a 800C° antes e depois

de ser atacada por imersão no reagente de Kroll. Após o ataque químico com o reagente de

Kroll, observou-se que o Nb, representado pelas regiões que contém mais brilho, não se

dissolveu completamente. A temperatura de sinterização ainda é muito baixa e os processos

que envolvem a sinterização estão apenas se iniciando.

Figura 5- Microestrutura da liga Ti-5Nb sinterizada a 800°C antes e depois do ataque

químico. As áreas mais escuras são poros

Com o aumento da temperatura de sinterização em 900°C e 1000 °C também não foi possivel

observar a dissolução das partículas de Nb e o inicio da formação de uma microestrutura

bifásica (Figura 6). A forte oxidação superficial verificada nas amostras após sinterização

pode ter influenciado esse comportamento. O laboratório LFRE onde foi realizada a pesquisa
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encontra-se com problemas no sistema de refrigeração, o que impediu a utilização dos fornos

de alta temperatura e alto vácuo.

Figura 6- Microestrutura da liga Ti-5Nb sinterizada a 900°C(a) e 1000°C(b).

A sinterização da liga Ti-5Nb a 900°C foi realizada em uma condição de atmosfera mais

protetora e os resultados microestruturais foram consideravelmente melhores que os da liga

Ti-5Nb. Na Figura 7, nota-se a presença de uma microestrutura típica de ligas α+ β que

consiste de grupos de placas da fase α que crescem em diversas direções a partir de planos

especiais da fase β que lhes dá origem a partir do resfriamento [9].Esse tipo de microestrutura

é classicamente denominada de Widmansttäten [9]. É possível observar a presença da fase β

que são os contornos escuros ao longo das placas claras da fase α [10]. Assim, nessa condição

de temperatura, a liga apresentou duas estruturas cristalinas: α (HC) e β (CCC). Como não

são observadas regiões com núcleos de Sn, estima-se que todas as partículas de Sn tenham

sido dissolvidas.

Figura 7- Microestrutura da liga Ti-5Sn sinterizada a 900°C.

A B
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4. Próximas Etapas

A parte experimental do projeto não pôde ser totalmente concluída devido ao atual cenário de

uma pandemia causada pela Covid-19. Portanto, as próximas etapas incluem a sinterização de

todas as ligas do projeto aumentando-se o teor do elemento estabilizador da fase β, visando a

especificação de novas ligas para o setor aeroespacial.

5. Conclusões

1- No curto período de trabalho foi possível o treinamento da bolsista nas técnicas de

metalurgia do pó e nas práticas metalográficas. Além disso boa parte do tempo foi utilizado

para uma adequada revisão bibliográfica sobre o assunto;

2- Foi possível fazer uma extensa análise granulométrica em todos os pós que serão utilizados

no projeto. Observou-se que os tamanhos médios das partículas são proximos para os pós de

Ti, Nb e Zr e um pouco maiores para o Sn e Cr. A princípio a granulometria é adequada para

a obtenção de amostras com elevada densificação;

3- Para as amostras da liga Ti-5Nb, as temperaturas de sinterização se mostraram ainda

baixas para que houvesse a dissolução das partículas de Nb. A forte oxidação superficial

verificada nas amostras após sinterização pode ter influenciado esse comportamento.

4- A densificação das amostras em torno de 70% após prensagem isostática é suficiente para

a obtenção de peças com elevada densificação devido á elevada contração das partículas de

titânio após sinterização; e

5- As amostras da liga Ti-5Sn apresentaram uma microestrutura bifásica α+ β mesmo com

uma sinterização em baixa temperatura. Isto indica a facilidade de dissolução de Sn na matriz

de Ti que é realizada por mecanismos difusionais, provavelmente ativados pela baixa

temperatura de fusão do Sn (232°C).
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Resumo 

O presente trabalho consiste no estudo das propriedades mecânicas do aço maraging 300 para 

aplicação aeroespacial, após ser submetido ao tratamento térmico de envelhecimento. O 

maraging 300 tem sido um material estudado nos últimos anos pelo Instituto de Aeronáutica e 

Espaço (IAE) como uma possível substituição do aço SAE 4140 usado no envelope motor do 

foguete espacial brasileiro VSB-30. Foram realizadas nos corpos de prova tratados, 

avaliações de resistência mecânica pelo ensaio de tração, medições de dureza na escala 

Vickers (HV) e analisadas a microestrutura por microscopia óptica (MO) e eletrônica de 

varredura (MEV). Foram analisadas nove diferentes condições variando a temperatura (450 

ºC, 480 ºC, 500 ºC) e o tempo de envelhecimento (2 h, 3 h e 5 h), visando obter as 

propriedades mecânicas de cada condição. Os resultados mostram que após o tratamento 

térmico de envelhecimento, os resultados do ensaio de tração tiveram um aumento 

significativo da dureza. Os parâmetros de envelhecimento de 480 °C durante 5 h 

apresentaram os maiores valores de resistência á tração e dureza. 

1. Introdução 

Durante o final da década de 50, devido ao desenvolvimento de materiais mais eficazes em 

resistência, surgiram os aços denominados como aços de alta resistência mecânica e 

tenacidade. O aço maraging pertence a esta família, apresentando uma estrutura martensítica 

cúbica de corpo centrado (CCC) formada no sistema ferro-níquel, ao contrário da estrutura 

tetragonal centrada formada no sistema ferro-carbono dos aços convencionais [1,2].  

Os aços maraging são da classe de aços martensíticos com baixo teor de carbono, contendo 

aproximadamente 18% em teor de níquel e 0,03% máximo em teor de carbono. A 
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composição química de um aço maraging 300 está representada na Tabela 1, sendo possível 

haver pequenas variações [2,3]. 

Tabela 1 - Composição nominal do aço maraging 300 (% massa) [3]. 

 
Os aços maraging 300 apresentam um mecanismo de endurecimento que consiste em uma 

transformação martensítica de baixa dureza e por precipitação quando submetida ao 

tratamento térmico de envelhecimento. Em geral, o tratamento térmico para este aço baseia 

no reaquecimento da liga após a solubilização em uma faixa de temperatura usualmente entre 

450 ºC a 510 ºC e com um tempo de permanência de 3 h a 8 h [1,4].  

Tabela 2 - Propriedades mecânicas do aço maraging 300 em duas condições [5]. 

 

Os aços maraging apresentam como principais características boa ductilidade e tenacidade, 

aliada à resistência mecânica, além de uma razoável condição de trabalho a frio devido a sua 

composição química e boa soldabilidade. No entanto, a principal desvantagem deste material 

é seu custo elevado. Desta forma, são aplicados principalmente na indústria aeronáutica, 

aeroespacial, militar, entre outros [5,6,7]. 

1.1. Objetivos 

O objetivo deste trabalho é analisar as propriedades mecânicas das 9 condições do tratamento 

térmico de envelhecimento do aço maraging 300 com temperaturas e tempos pré-definidos. 

Para se atingir o objetivo, foram realizados ensaios de tração, dureza e análise da 

microestrutura nas amostras envelhecidas.   
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2. Materiais e Métodos 

2.1. Composição química 

A composição química do aço maraging 300 foi realizada na Divisão de Materiais do 

IAE/DCTA, no laboratório químico de caracterização de materiais - LQCM, onde foram 

determinados os percentuais do C e S por combustão direta, do Si por gravimetria e demais 

elementos por espectrometria de absorção atômica.  

As análises realizadas foram acompanhadas de análises do material de referência e pela 

norma AMS 6514F. As incertezas de medição expandidas relatadas na Tabela 3. 

Tabela 3 - Composição química do aço maraging utilizado neste trabalho.  

 

2.2. Tratamento Térmico de Envelhecimento 

O envelhecimento é um tratamento térmico realizado após a solubilização usado para 

melhorar as propriedades mecânicas, sendo assim 27 corpos de provas foram colocados em 

três muflas com temperaturas diferentes: 450 ºC, 480 ºC e 500 ºC. A temperatura de 

envelhecimento teve uma variação em torno de 5 ºC da temperatura estabelecida. Além da 

variação da temperatura, os corpos de prova foram mantidos em diferentes tempos de 

envelhecimento: 2 h, 3 h e 5 h para cada uma das temperaturas. Ao final de cada condição de 

envelhecimento, as amostras foram retiradas da mufla e foram resfriadas ao ar. 

 2.3. Tração 

   2.3.1. Preparação dos corpos de prova 

Os corpos de prova utilizados para o ensaio de tração foram retirados de uma chapa de aço 

maraging 300, conforme recebido, com 3 mm de espessura e seguindo a norma ASTM E8 

para a confecção dos mesmos. Na Figura 1 é possível obter as dimensões dos corpos de 

prova. 
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Figura 1 - Dimensões dos corpos de prova [8].  

  2.3.2. Ensaio  

O ensaio de tração consiste em submeter um corpo de prova a uma solicitação mecânica até 

sua ruptura. Os ensaios de tração foram realizados na Divisão de Química do IAE/DCTA, no 

equipamento Zwick 1474 com capacidade de 100 kN, de acordo com a norma ASTM E8M. 

O ensaio foi realizado em três corpos de prova para cada uma das condições, na temperatura 

ambiente e com uma velocidade de 3 mm/min.  

 2.4. Microdureza Vickers (HV) 

2.4.1. Preparação das amostras 

Para o ensaio de microdureza, foi necessária a preparação das amostras com o objetivo de se 

obter uma superfície plana e polida para as microindentações. Assim, 9 fragmentos da cabeça 

do corpo de prova de tração (região que é posicionada a garra durante o ensaio de tração) 

foram cortados e embutidos com baquelite na embutidora TECLAGO-EM30D.  

Em seguida, em uma lixadeira semiautomática, as amostras foram lixadas começando pela 

lixa de 80 mesh para retirar as imperfeições causadas pelo corte e pela baquelite ainda 

presente na superfície. Cada amostra foi lixada pela sequência de lixas: 80, 120, 320, 400 e 

600 mesh, respectivamente. A cada troca de lixa a amostra foi rotacionada em 90 graus, 

visando a retirada de riscos da última lixa utilizada. 

Por fim, as amostras passaram por uma politriz semiautomática modelo DP-10 da marca 

PANAMBRA com uma pasta de diamante (3μm  e depois de sílica coloidal para a redução 

de riscos. 
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2.4.2. Ensaio  

O ensaio de microdureza Vickers é muito utilizado e traz diversas vantagens em relação aos 

outros ensaios, dentre elas pode-se citar maior precisão, impressões pequenas, penetrador 

indeformável e aplicação para material com qualquer espessura [9].  

O ensaio foi feito no laboratório da Divisão de Engenharia Mecânica - Departamento de 

Tecnologia. O microdurômetro da marca EMCO-TEST do modelo DuraScan G5, com 

penetrador de pirâmide de base quadrada de diamante, foi utilizado com uma carga de 0,3 kg, 

com tempo de penetração de 15 s e com um espaçamento de 0,25 mm de distância em cada 

ponto. O cálculo da dureza é feito pela Equação (1), onde d1 e d2 são as diagonais da 

impressão e F é a força exercida sobre a amostra [9]. 

   HV = 1 8544

2
2

  (1) 

Foram realizadas 49 medidas de dureza (na amostra embutida de polida) possibilitando a 

formação de um mapa de dureza, de modo que é possível atestar a homogeneidade da chapa e 

consequentemente a obtenção do valor médio de dureza daquela amostra, como mostrado na 

Figura 2 abaixo.   

 
Figura 2 - Mapa de dureza com um aumento de 2,5X. 

2.5. Microscopia Óptica (MO) 

Foram preparadas nove corpos de prova com cada condição estabelecida e que 

receberam a mesma preparação recebida conforme o item 2.4.1 acima, fazendo 
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subsequentemente um ataque químico com a solução de água régia. O microscópio utilizado 

foi o Zeiss AxiocamImager 2, da divisão de materiais do IAE. A Tabela 4 abaixo apresenta os 

tempos de ataque para cada uma das condições. 

Tabela 4 - Tempo de ataque químico do aço maraging envelhecido em diferentes 

condições. 

 

3. Resultados 

3.1. Ensaio de tração 

Os 27 corpos de prova do aço maraging 300, foram posicionados na máquina do ensaio de 

tração onde foram obtidos valores de tensão de ruptura (MPa) e limite de escoamento (MPa), 

como mostrado na Tabela 4 a seguir. 

Tabela 5 - Valores obtidos no ensaio de tração. 

 

A partir dos dados acima, observa-se que houve uma grande variação no desvio padrão dos 

dados obtidos. Nota-se que o limite de escoamento para as temperaturas de 480 ºC e 500 ºC 

diminuíram conforme o aumento do tempo de envelhecimento, ao contrário da temperatura 

de 450 ºC que aumentou com seu limite de escoamento com o aumento de seu tempo de 

envelhecimento.  
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Os valores de tensão de escoamento comparados com a literatura [5] foram menores, porém é 

importante lembrar que a composição do aço maraging utilizado tem variação na 

porcentagem dos elementos e pode ter ocasionado essa diferença.  

Já em relação a tensão de ruptura, observa-se que em para as temperaturas de 450 ºC e 480 ºC 

houve um aumento dessa tensão com o aumento do tempo de envelhecimento. Apenas em 

500ºC no tempo de envelhecimento de 5h a tensão de ruptura diminui, no entanto essa 

diminuição não é tão significativa.  

3.2. Ensaio de dureza 

Após o estudo inicial nas amostras envelhecidas, o prosseguimento do trabalho se concentrou 

em comparar a dureza encontrada durante o ensaio de microdureza. A Figura 3 exibe os 

resultados médios das medições de dureza, nas 9 condições estabelecidas. 

Figura 3 - Valores médios de dureza nas diversas condições de envelhecimento. 

 

Analisando esta figura pode-se verificar que a maior microdureza encontrada ocorreu para a 

amostra envelhecida a 480 ºC por 5 h (601 HV), no entanto para as amostras envelhecidas na 

condição de 500 ºC não houve um aumento tão significativo com o aumento do tempo de 

envelhecimento.  

Vale ressaltar que erros da medida de dureza podem ter influenciados nos resultados obtidos, 

uma vez que para a dureza na escala Vickers é calculado como mostra a Equação (1). Durante 
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o ensaio podem ocorrer defeitos de impressão, devido ao afundamento ou à aderência do 

metal em volta das faces do penetrador e como o cálculo do valor de dureza utiliza a medida 

da média das diagonais, esses erros afetam os resultados de dureza obtidos. 

3.3. Microscopia óptica 

Com a microscopia, foi possível observar uma microestrutura martensítica onde variou-se 

apenas a densidade de austenita retida, sendo que o principal mecanismo de endurecimento 

do material foi através da precipitação de compostos intermetálicos (os quais só podem ser 

observados por microscopia de transmissão), como observado na Tabela 5. 

Tabela 6 - Microscopia óptica com aumento de 1000x para duas condições do aço maraging 

envelhecido. 

Condição 450 °C por 2h 500 °C por 5h 

 
 
 
 
Aumento 

1000x 

  

Além disso, devido às diferentes condições de envelhecimento, os tempos de ataque entre a 

primeira amostra e a última tiveram um grande intervalo entre si, evidenciando ainda mais o 

efeito do envelhecimento no material.  

4. Próximas Etapas 

Pretende-se, como próxima etapa, analisar o tamanho de grão e a microestrutura das 9 

condições de envelhecimento estabelecidas neste trabalho por microscopia eletrônica de 

varredura (MEV).   

 

5. Conclusões 
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É possível concluir que os parâmetros de envelhecimento (tempo e temperatura) afetam 

significativamente as propriedades mecânicas do aço maraging. Em relação aos resultados 

obtidos pelo ensaio de tração, constatou-se um grande desvio padrão nas tensões de 

escoamento, tal efeito pode ser relacionado com a possibilidade do corpo de prova ter 

escorregado da garra da máquina, uma vez que foram utilizadas garras mecânicas. Os 

resultados de tensão máxima (resistência à tração) apresentaram valores confiáveis.  

Os ensaios de dureza apresentaram baixa variação da dureza na mesma amostra (o que já era 

esperado devido à homogeneidade do material) e a variação de 528 HV a 601 HV conforme a 

variação dos parâmetros de envelhecimento.   

Correlacionando os valores de dureza e de tensão máxima a temperatura de 480 °C por 5 h é 

o melhor parâmetro para obter a maior resistência e dureza. 

6. Divulgação dos Resultados 

O conteúdo da presente pesquisa de Iniciação Científica, com conjunto com outras pesquisas 

do orientador, geraram dois artigos os quais foram aceitos no congresso SAE Brasil 2020 e  

congresso internacional European Conference on Fracture 2020, ambos adiados para 2021.  
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Resumo 

 

Este trabalho foi proposto para avaliar configurações de dispositivos de sopro para controle 

de camada limite na superfície de asas. Jatos de sopro podem ser aplicados em fendas 

presentes no extradorso para atrasarem o descolamento do escoamento na asa e manterem a 

sustentação de uma aeronave. O projeto foi elaborado em software comercial 3D 

considerando as dimensões de um modelo de asa constituída por superfícies 

hipersustentadoras. O modelo será ensaiado no túnel de vento subsônico TA-2, na posição 

vertical e o sopro será alimentado por uma linha de transmissão conectada a vasos de pressão. 

No decorrer do trabalho, após análises e estudos de documentação especializada em 

aerodinâmica, mecânica dos fluidos e sistemas de controle de descolamento de camada 

limite, foram determinados o dimensionamento da asa, como o dispositivo seria estruturado 

dentro da asa e a maneira de como ele seria alimentado no túnel de vento do TA-2 por dutos. 

Estes resultados são mostrados no presente relatório. 

 

1. Introdução 

 

Diferenças radicais estão presentes entre um avião que voa a baixa velocidade e um avião que 

voa em regime alto-subsônico em relação às características de perfil da asa. Há vários 

requisitos a serem cumpridos em termos de desempenho de voo. Basicamente, o que se 

deseja obter em um projeto de asa de aeronave é a sua capacidade de atingir o máximo de 

coeficiente de sustentação a altos ângulos de ataque e o menor coeficiente de arrasto. Em 

outras palavras, deve-se atrasar a separação do escoamento na superfície da asa e ao mesmo 

tempo favorecer a economia de combustível. 
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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 sustentação. Estes dispositivos aumentam a área de arqueamento (camber) 

do perfil e reduzem a velocidade de aterrissagem. Consequentemente, o comprimento de pista 

necessário para o pouso da aeronave diminui. O princípio físico para o aumento de 

sustentação está no controle da camada limite a partir do retardo da separação do escoamento 

na superfície da asa.  

Outra forma de controle é a adição de quantidade de movimento à camada limite por sopro 

(injeção), ou por remoção de fluido de baixa quantidade de movimento da camada limite por 

sucção [1].  

O objetivo da presente pesquisa é o projeto de um dispositivo de sopro de asa para fins de 

hipersustentação, para um melhor desempenho na decolagem e aterrisagem de uma aeronave 

em um curto comprimento de pista. 

Esta pesquisa faz parte de um trabalho conjunto entre o Brasil, China e Rússia, com a 

participação de pesquisadores da Subdivisão de Aerodinâmica do Instituto de Aeronáutica e 

Espaço, IAE/ACE-L, o Chinese Aerodynamics Research Institute, AVIC ARI e o Russian 

Central Aerohydrodynamic Institute, TsAGI. Alunos de graduação e de pós-graduação estão 

isesridos nas pesquisas. Estão planejados estudos experimentais e numéricos em aeronaves 

que utilizam sistemas de controle por sopro. 

O domínio sobre a aplicação deste sistema pode ampliar significativamente as possibilidades 

de utilização de aviões, especialmente em áreas terrioriais de difícil acesso. 

Este relatório apresenta as bases teóricas de controle ativo de camada limite, o perfil da asa a 

ser empregado no estudo e um candidato a dispositivo de sopro a ser implantado no interior 

do modelo a ser ensaiado no túnel de vento subsônico n.o 2, TA-2/ACE-L. 

 

2. Fundamentação Teórica 

 

Não importa quão complexa a forma que um corpo possa ter, as forças e momentos 

aerodinâmicos sobre o corpo são devido a duas únicas fontes: distribuição de tensão 

cisalhante, , e distribuição de pressão, p, sobre a superfície do corpo (Figura 1a) [2]. Essas 

distribuições geram resultantes de força, R, e momento, M, que podem ser decompostas. A 
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Figura 1b mostras dois componentes de força: a sustentação, L, perpendicular à velocidade de 

escoamento livre, V∞, e o arrasto, D, paralelo a V∞. 

a) 

b) 

Figura 1. a) Pressão e tensão de cisalhamento na superfície de um corpo.  

b) compontes de força L, sustentação, e D, arrasto [2]. 

 

O escoamento em torno de uma superfície aerodinâmica pode ser descrito como tendo duas 

regiões: uma camada externa não-viscosa e uma camada interna, mais próxima do corpo, 

chamada de camada limite, onde a viscosidade é importante. No escoamento externo, as 

tensões cisalhantes são desprezíveis e na camada limite tanto as forças viscosas quanto as 

forças de inércia são importantes (Figura 2) [1]. A camada limite pode ser tanto laminar 

quanto turbulenta. A transição, T, para escoamento turbulento ocorre a alguma distância do 

ponto de estagnação. A separação, S, do escoamento na superfície da asa leva ao estol, que se 

caracteriza pela perda da sustentação e aumento do arrasto. A partir do ponto de separação, as 

linhas de corrente divergem, a velocidade diminui e a pressão aumenta.  

 
Figura 2. Escoamento em torno de um aerofólio apresentando a camada limite laminar, CLL, 

a camada limite turbulenta, CLT, o ponto de transição, T, e o ponto de separação, S [1]. 
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Há sempre perigo de separação em regiões onde a pressão aumenta [3]. O aumento da 

pressão do fluido conduz a uma redução da energia cinética e a uma desaceleração do fluido. 

Uma vez que o fluido na parte interior da camada limite é relativamente lento, é mais 

fortemente afetado pelo gradiente de pressão crescente. Para um aumento de pressão grande o 

suficiente, este fluido pode retardar a velocidade a um valor nulo ou mesmo tornar-se 

invertido; este fenômeno é conhecido como gradiente adverso de pressão. Próximo da parede, 

ocorre um espessamento da camada limite e massa é transportada para o escoamento externo.  

A extensão da região do escoamento separado pode ser reduzida de diversas maneiras. Uma 

delas é a forma geométrica da asa. A predecessora da NASA, a NACA, National Advisory 

Committee for Aeronautics, desenvolveu diversas séries de aerofólios para os quais a 

transição é postergada à jusante, ou seja, a camada limite é mantida laminar por um gradiente 

de pressão favorável até uma região mais próxima do bordo de fuga. 

Outra maneira de estabilizar a natureza da camada limite é o emprego de sucção. É possível 

posicionar fendas (slots) na superfície superior da asa para estabilizar o escoamento. A 

sucção impõe energia ao escoamento e reduz o baixo momento próximo da superfície, 

reduzindo a espessura da camada limite. O processo resulta em atraso na transição de 

escoamento laminar para turbulento. 

 

3. Materiais e Métodos 

 

Esta pesquisa deve nortear a fabricação de um dispositivo para ser inserido no modelo de asa 

a ser ensaiado no túnel de vento TA-2. Os ensaios do modelo devem gerar resultados 

experimentais em uma asa com e sem deflexão das superfícies hipersustentadoras, com 

controle da camada limite por sopro. A asa será montada entre o teto e o piso do túnel de 

vento. Os dados experimentais serão comparados com os resultados numéricos, obtidos a 

partir do emprego de Dinâmica dos Fluidos Computacional (Computational Fluid Dynamics, 

CFD). 

 

3.1. Software 

Para gerar um conceito de dispositivo de sopro de asa, foram utilizados software comerciais 

Autodesk Inventor e Dassault Systèmes Catia V5, que são programas do tipo CAD que 

permitem criar protótipos virtuais tridimensionais. 
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3.2. Perfil 

O perfil da asa corresponde ao modelo RAE 102, cujas coordenadas estão apresentadas na 

tabela 1 [4]. Este perfil foi proposto para os estudos preliminares do projeto conjunto dos três 

países, em comum acordo entre as partes. 

 

Tabela 1. Coordenadas do perfil. c: Corda da asa. x: Distância ao longo da linha da corda. z: 

Altura da asa. 

x/c 

z/c 

Superfície superior Superfície inferior  

0 0 0 
0,0050 0,0115 -0,0100 
0,0075 0,0142 -0,0120 
0,0125 0,0185 -0,0153 
0,0250 0,0284 -0,0209 
0,5000 0,0375 -0,0282 
0,0750 0,0458 -0,0333 
0,1000 0,0524 -0,0371 
0,1500 0,0626 -0,0427 
0,2000 0,0699 -0,0464 
0,2500 0,0750 -0,0488 
0,3000 0,0782 -0,0500 
0,3500 0,0797 -0,0503 
0,4000 0,0793 -0,0495 
0,4500 0,0766 -0,0475 
0,5000 0,0723 -0,0445 
0,5500 0,0668 -0,0410 
0,6000 0,0605 -0,0370 
0,6500 0,0535 -0,0327 
0,7000 0,0461 -0,0282 
0,7500 0,0385 -0,0236 
0,8000 0,0307 -0,0190 
0,8500 0,0229 -0,0144 
0,9000 0,0151 -0,0097 
0,9500 0,0075 -0,0049 

1 0 0 
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Ao transportar os dados apresentados na tabela 1 para os software 3D, foram constatadas 

inconsistências nas coordenadas do perfil. Foi necessário excluir alguns pontos da tabela para 

corrigir a curva traçada sobre os pontos. A coordenada (x = 0,0250; y = 0,0284) apresentava 

um deslocamento que resultava em uma deformação no bordo de ataque, quando passada 

uma spline sobre os pontos (Figura 3). 

 

 
Figura 3. Inconsistência das coordenadas do perfil no bordo de ataque. 

 

4. Resultados 

 

O projeto do dispositivo de sopro deve considerar a geometria da asa e as condições para 

realização do ensaio no túnel de vento TA-2. Com isso, a primeira etapa deste projeto 

consistiu em verificar as configurações de ensaio e a quantificação das dimensões do modelo 

de asa. 

 

4.1. Asa 

As deflexões máximas das superfícies hipersustentadoras são 60º para o flap e 30o para o slat. 

O modelo em sua configuração de maior área frontal (flap e slats com deflexão máxima) e 

ângulo de ataque alfa máximo de +20o não deve exceder 10% da seção de ensaio do TA-2. 

Isto significa que nesta configuração o modelo deve apresentar uma área frontal de 6,233 m2. 

O modelo teve suas dimensões definidas para que estivesse de acordo com as dimensões da 
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seção de ensaio do TA-2. Sua envergadura corresponde à altura da seção de ensaios, 2,1 m, 

uma vez que estará instalado na posição vertical. 

Já sua corda, c, foi definida levando em consideração sua configuração de maior área frontal, 

ou seja, com slat retraído, flap com 60o de deflexão e um alfa de ensaio de +20o, como pode-

se observar na Figura 4, resultando no valor c = 0,555 m. 

 

 
Figura 4. Perfil RAE 102 apresentando o corpo principal, suas geometrias e suas deflexões 

máximas de slat a 30o e flap a 60o. Valores em milímetro. 

 

4.2. Dispositivos de sopro 

Fendas (slots) serão posicionadas na parte superior do corpo principal da asa, a jusante do slat 

e a montante do flap, nas posições 12,5% da corda e 25% da corda, respectivamente. O 

esquema do dispositivo anterior, a jusante do slat, está mostrado na Figura 5. O esquema 

posterior está mostrado na Figura 6. A parte circular no interior da parte principal da asa 

recebe o sistema de alimentação de sopro, que é dirigido para a fenda na superfície superior 

da asa. O sistema de sopro está ligado a uma linha de transmissão (Figura 7), alimentada por 

vasos de pressão existentes nas instalações laboratoriais da ACE-L. 
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Figura 5. Detalhe do perfil apresentando o dispositivo anterior de sopro no interior do corpo 

principal da asa. 

 
Figura 6. Detalhe do perfil apresentando o dispositivo posterior de sopro no interior do corpo 

principal da asa. 

  
Figura 7. Sistema de alimentação de sopro do TA-2. 

Slot 

Dispositivo 

Slat 

Slot 

Dispositivo 

Flap 
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Dentre as várias opções de sistema de sopro para ser instalado dentro do modelo da asa, este 

trabalho levantou duas possibilidades. O primeiro está apresentado na referência [4], onde 

seis tubos alimentam as fendas anterior e posterior. Este sistema tem a vantagem de favorecer 

a uniformidade do escoamento. O outro candidato consiste de apenas quatro dutos, dois na 

parte anterior para o slat e outros dois na parte posterior para o flap. A vantagem deste 

segundo sistema é a sua simplicidade de fabricação e rigidez da estrutura da asa. A Figura 8a 

apresenta o projeto do sistema proposto. A Figura 8b ilustra a fixação da asa na posição 

vertical dentro da seção de ensaios do túnel de vento TA-2. Somente 1/3 correspondente à 

parte central da asa é efetivo. Os 2/3 extremos são apenas estruturas complementares que não 

requerem o emprego de material nobre para a fabricação. 

 

 
a) 

 
b) 

Figura 8. a) O sistema de sopro com 4 ductos. b) Asa montada na seção de ensaios do TA-2. 
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5. Próximas Etapas 

 

Trabalhar conjuntamente com o setor de análise numérica por CFD para avaliar a eficiência 

do projeto de sopro proposto. Definir o material da asa. 

 

6. Conclusões 

 

Um projeto de sistema de sopro foi proposto para ser posicionado no interior de uma asa que 

será ensaiada no túnel de vento subsônico TA-2. Após análises e estudos de documentação 

especializada, foi decidido trabalhar em um perfil de asa sendo alimentado por quatro dutos, 

dois anteriores na região do bordo de ataque e dois posteriores na região do bordo de fuga. A 

decisão foi baseada em simplicidade de fabricação e eficiência na uniformidade do 

escoamento. O estudo também levou em consideração a razão de bloqueio dentro da seção de 

ensaios do túnel de vento. 

 

7. Divulgação dos Resultados 

 

Não se aplica para o presente período. 
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Resumo 

A água é um recurso natural ligado a todos os aspectos da civilização humana, desde o 

desenvolvimento agrícola, industrial, bioquímico de seres vivos e até mesmo como percursor 

de produção de vários bens de consumo final e ou intermediário. Estudos iniciados na década 

de 60 pelos pioneiros Blair e Murphy voltaram com grande força nos últimos cinco anos: 

Deionização Capacitiva (CDI). Caminhando de encontro com linhas de pesquisa já bem 

inseridas no mercado (como a osmose reversa) que tem como finalidade a obtenção de água 

potável mas com vários objetivos e dificuldades a serem trabalhadas, prometendo ser de 

grande avanço para essa demanda mundial e se destacando das demais trazendo consigo 

benefícios energéticos e socioambientais. No presente trabalho identificou-se algumas das 

variáveis que são necessárias para a otimização da célula de CDI bem como o a utilização de 

ferramentas matemáticas e o desenvolvimento de um sistema de detecção de imagens 

utilizando da transformada de Hough para detecção de círculos. Esse estudo se mostrou 

necessário decorrente da importância de conhecer os sais presentes na solução para que os 

poros presentes na superfície do eletrodo sejam adequados para acomodação dos íons. Com a 

detecção realizada foi possível analisar o tamanho dos círculos bem como a sua recorrência 

em toda a extensão do filme. 

 

1. Introdução 

 

Os processos que envolvem a deionização de águas (CDI) já são estudados desde meados da 

década de 60, onde também eram chamadas de flow-by architecture, pelos pioneiros Blair e 

Murphy [1] e teve um tremendo avanço nos últimos cinco anos. A alta demanda e 
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necessidade por água potável vem afunilando e demonstrando a importância dos estudos 

realizados nessa área bem como combinar o processo de purificação de água com o 

armazenamento da energia resultante do processo. Países com terras desérticas e falta de 

recursos de água doce estão buscando abordagens mais econômicas e inovadoras para a 

dessalinização da água, tendo em vista que há outras técnicas que já são empregadas, mas que 

apresentam algumas dificuldades como: reutilização, custo, eficiência energética, entre outros 

[2]. A CDI é uma técnica utilizada para a dessalinização de soluções aquosas através da 

aplicação de um potencial elétrico, também capaz de combinar o armazenamento de energia 

através de ciclos de carga e descarga. Dentre as inúmeras utilizações destaca-se a remoção de 

sal em águas a baixas pressões e em temperatura ambiente, permitindo que a dessalinização 

se torne um potencial altamente eficiente em termos energéticos de baixa salinidade, sendo 

capaz de armazenar energia (semelhante a um supercapacitor) e dessalinizar água ao ser 

carregado [3], não sendo necessário ser acoplado a bombas de alta pressão ou fontes de calor. 

Esse processo é baseado na eletrossorção de íons na superfície de um par de eletrodos 

carregados eletricamente, comumente composto de materiais de carbono altamente porosos 

[4][5]. Em uma operação típica de célula de CDI, utiliza-se o carbono poroso como eletrodo 

(baixa tensão CC 1,2V) e bombeia-se água salina para a célula. Os eletrodos de carga oposta 

extraem os íons de sal da água que fluirá entre os eletrodos que são separados por uma 

pequena distância (escala milimétrica) como demonstrado na Figura 1. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Célula 
Eletroquímica 

Água 
Dessalinizada 

Água + Sal [NaCl] 

Água 
Dessalinizada 
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Figura 1: Representação de uma célula CDI. Fonte: Inovação Tecnológica 

 

O uso prolongado de uma célula CDI para remoção de íons carregados (fase de adsorção) 

resultará na saturação dos eletrodos, o que ocasionará em uma menor eficiência na remoção 

desses íons. Esses eletrodos podem ser substituídos ou, uma das suas maiores vantagens, 

regenerados. Regenera-se dissorvendo os íons, aplicando uma tensão reversa (ou curto 

circuito) dos eletrodos, como demonstrado na Figura 2. 

 
Figura 2: Processo de regeneração de eletrodos porosos em uma célula CDI. Fonte: Paques. 

 

Diferentemente das membranas e de outros métodos de dessalinização é que não há a 

necessidade de uma pressão externa para extrair os íons, pois ela ocorre como auxílio da 

força eletrostática envolvida no processo. Por exemplo, em águas salobras onde a salinidade 

está entre 5-30% encontradas em aquíferos (0,5g a 30g de sal por litro) o processo se torna 

mais eficiente (comparando CDI e osmose reversa), em termos de energia, uma vez que a 

CDI terá como objetivo a remoção desses íons, diferentemente da osmose reversa que terá 

como objetivo extraí-los. Com o intuito de potencializar a eficiência destes sistemas, vem 

sendo estudada a utilização de diversos tipos de materiais como eletrodos em células de CDI, 

como por exemplo: Carvão Ativado, Aerogel de Carbono, Grafeno, Nano Tubos de Carbono, 

entre outros. O grande desafio é encontrar materiais que satisfaçam as demandas de alta 

eficiência de carga, ou seja, a quantidade de íons eletroadsorvidos por carga [6]. Entretanto, 

para que as tecnologias CDI atinjam seu potencial máximo de aplicação, faz-se necessário um 

vasto conhecimento das inúmeras variáveis envolvidas nesse processo e como essas variáveis 



Instituto de Aeronáutica e Espaço 
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica  

 
 

 

4 
 

interferem diretamente nos resultados. Dentre esses fatores é possível destacar o fluxo de 

entrada de água na célula, a capacitância, resistência, volume da célula, potencial aplicado, 

concentração de sal e quais tipos de sais presentes na solução. Para trabalhar com essas 

multivariáveis que envolvem uma célula de CDI fez-se necessário o conhecimento prévio do 

Box-Behnken e ANOVA, sendo estes softwares estatísticos utilizados para fazer otimizações 

de processos utilizando da análise de variância e comprimir um modelo de regressão linear 

através da decomposição da soma dos quadrados para cada fonte de variação no modelo e 

utilizando o teste F (Fisher-Snedecor), testando a hipótese de que qualquer fonte de variação 

no modelo é igual a zero e também de outros artifícios matemáticos para detecção de imagens 

e de amostragem.  

Como resultados demonstrados na Literatura, há previsões (utilizando ferramentas 

estatísticas) de taxa de remoção de arsênio na instalação de CDI em painéis solares com 

eletrodos de carvão ativado com variação de 84,2% a 100%, que por sua vez, na prática, 

obteve-se resultados de 82,6% a 98% [2]. O  desempenho e estabilidade de células CDI estão 

intimamente ligadas as variáveis previamente mencionadas, onde cada característica 

influencia diretamente na taxa de remoção de íons, por exemplo, em estudos relacionados a: 

1) Área de Superfície Especifica (SSA) são necessários para que seja suprida a necessidade 

de espaço para os íons serem adsorvidos na superfície do eletrodo, 2) Distribuição do 

Tamanho do Poro, onde o tamanho dos poros e sua distribuição são importantes para 

remoção de íons com um determinado raio e para superar a sobreposição de dupla camada 

elétrica, poros menores que os íons alvo contribuirão na área total da superfície, mas não 

seriam eficazes para a remoção dos íons da solução, 3) Condutividade, com taxas mais altas 

ou valores mais baixos de resistência levam a uma transferência de carga mais rápida e, 

portanto, uma adsorção-dessorção de íons mais facilitada, 4) Superfície Eletroativa, quanto 

mais superfície acessível por íons um eletrodo apresenta, mais eficiente será a remoção 

desses íons, ou seja, um valor maior de SSA aumentará a possibilidade de acesso mas não 

garantirá que o material seja altamente eficiente como eletrodo, as aberturas de poros e o 

arranjo físico deles também afetam a disponibilidade de superfície ativa ou acessível, 5) 

Estabilidade, o eletrodo deve ser estável nas faixas de tensão aplicadas e no ambiente 

químico circundante, etc. 

Em suma, iniciou-se os estudos de ferramentas e transformadas matemáticas, mais 

especificadamente o algoritmo sugerido por Richard O. Duda e Peter E. Hart utilizando a 
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transformada de Hough para detectar círculos em uma imagem digitalizada utilizando-se de 

um array de acumuladores de três dimensões, sendo indexado por três parâmetros que 

especificam a localização do tamanho de um círculo de centro a = (a1, a2) e raio r, para que 

na sequência fosse possível trabalhar e analisar os dados obtidos. Nessa linha, utilizou-se o 

PPSA, que é um derivado da PAni que vem sendo investigado [7], sendo este um copolímero 

alternado de unidades de repetição poli (sulfeto de fenileno) (PPS) e da Polianilina (PAni), 

conforme mostrado na Figura 3. 

 

Figura 3: Estrutura do PPSA. 

 

Em contraste ao PPS e a PAni, que são considerados polímeros insolúveis, o PPSA apresenta 

solubilidade em solventes tais como THF, DMF [8], o que permite a deposição por casting do 

polímero sobre o metal. Quando sintetizado quimicamente, o PPSA encontra-se na forma 

reduzida e é isolante. Quando oxidado, inicialmente o polímero forma um cátion radical 

(Polaron I) e subsequentemente um dication (Bipolaron II), tornando-se condutor (Figura 4). 

Figura 4: Esquema do processo de Dopagem do PPSA. 
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2. Materiais e Métodos 

 

A variável até aqui trabalhada foi a distribuição do tamanho dos poros e a sua recorrência, 

para tal fora utilizado um eletrodo de trabalho polido com auxílio de lixas metalográficas, 

com granulometria variando entre 400 e 1200. A deposição química dos filmes de PPSA foi 

realizada com uma micropipeta LabMate Soft de 20 microlitros – solução preparada a partir 

de 8mg de PPSA para 2mL de THF. Os ensaios foram repetidos para: 1) o eletrodo apenas 

polido, 2) polido e com 5 camadas da solução de THF e PPSA e 3) polido e com 10 camadas 

da solução de THF e PPSA. A morfologia e a composição dos filmes foram analisadas por 

MEV, utilizando o equipamento Jeol JXA-840A. As análises matemáticas foram utilizadas 

usando a transformada de Hough, filtro Gaussiano e o filtro Sobel. 

 

3. Resultados 

 

Inicialmente realizou-se o MEV do eletrodo devidamente polido para utilizar como material 

comparativo, na sequência realizou-se para o eletrodo polido com a deposição de 5 camadas e 

para 10 camadas, como demonstra as Figuras de 5 a 7 respectivamente. 

Figura 5: MEV do eletrodo Polido. 
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Figura 6: MEV do eletrodo polido e com 5 camadas da solução de THF+PPSA (aumento de 

2,6K, rugosidade de 39,79μm).  

Figura 7: MEV do eletrodo polido e com 10 camadas da solução de THF+PPSA (aumento de 

2,6K, rugosidade de 35,83μm). 

 

É possível observar que a morfologia da camada polimérica é similar em ambos os casos, 

caracterizado como um filme poroso e homogêneo. Pode-se observar o filme em duas 

situações: no filme de 5 camadas observou-se a formação do padrão com maior visibilidade; 

já em 10 camadas, observa-se o mesmo padrão, porém sobreposto, onde é possível evidenciar 

que a homogeneidade é mantida apresentando uma pequena diminuição da rugosidade. 

Para avaliar os dados fora feito um processo automático de detecção de imagem, para que 

assim fosse possível avaliar as estruturas presentes nos filmes depositados quimicamente 

possibilitando o estudo da formação dos padrões circulares e a ocorrência deles. 
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A transformada de Hough é um método padrão para detecção de formas que são facilmente 

parametrizadas (linhas, círculos, elipses, etc.) em imagens digitalizadas, originalmente fora 

elaborada para detectar características analiticamente representáveis em imagens binarizadas, 

assim como linhas e círculos [9]. Na última década tornou-se uma ferramenta de uso comum 

na visão artificial para o reconhecimento destas características. As bordas de uma imagem 

devem ser detectadas para que a transformada de Hough possa ser aplicada, para tal, é 

aplicado um filtro Gaussiano para melhor identificação da imagem e eliminação de ruídos um 

processo de dilatação e erosão para evidenciar os contornos e finalmente um filtro Sobel, 

sendo ele uma operação utilizada para processamento de imagens para detecção de bordas, 

consistindo em um operador que calcula o gradiente de intensidade de uma imagem em cada 

ponto, mostrando a direção da maior variação de claro para escuro, dessa forma, é possível 

localizar as bordas da imagem [10]. Com o resultado da transformada obteve-se o centro e o 

raio dos círculos e fora possível construir um histograma com a identificação da frequência 

desses raios e os seus respectivos tamanhos como demonstrado na Figura 8. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 8: (A) Detecção de padrões e (B) Histograma. 

 

4. Próximas Etapas 

 

Como dito anteriormente, faz-se necessário ter o conhecimento de cada variável do sistema e 

de como é o seu comportamento independente e de como será o seu comportamento em 

conjunto com as demais variáveis. Como etapas futuras, deverão ser analisadas as demais 

variáveis e interpolar esses dados para o sistema CDI levando em consideração estudos 

Ocorrência x Raio dos Círculos (μm) 
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comparativos com outros materiais, especialmente usando outros tipos de grafenos bem como 

nano carbonos. 

 

5. Conclusões 

 

É notória a necessidade de compreensão proporcionada por um estudo aprofundado das 

variáveis que se encontram no sistema para que, com auxílio de ferramentas estatísticas e 

análises matemáticas, seja possível confeccionar uma célula CDI que tenha resultados 

significativos. Esse contexto proporcionou a aproximação com esses tipos de dados 

matemáticos e análises específicas de imagem por transformadas de forma que possibilitem 

estudos mais aprofundados das outras variáveis que estão dispostas no sistema. Com o 

algoritmo de detecção de imagem obtido é possível verificar a homogeneidade dos poros bem 

como o tamanho e a recorrência deles. Sendo assim, é possível avaliar o tamanho do poro 

superficial do eletrodo (utilizado numa célula CDI) e adequá-lo para a remoção de íons de um 

possível sal que apresente diâmetro proporcional aos dispostos no eletrodo. 

 

6. Divulgação dos Resultados 

 

Resumo submetido à 43ªRASBQ e aceito para apresentação no período de 2 a 8 de dezembro 

de 2020 com número de inscrição 00930, intitulado como Chemical Deposition of THF and 

POLY (Phenylene Sulphide Phenylenamine) – PPSA films on iron.  
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Resumo

Os estudos de sistemas de controle de foguetes, lançadores, mísseis, satélites etc. são

constantemente realizados visto sua importância tanto para o setor militar como os de

comunicação, navegação e posicionamento.Nesta fase inicial foi realizado um estudo

aprofundado dos conceitos teóricos de análise de sinais e sistemas de controle dinâmicoa fim

de, posteriormente, seguir para o método de análise experimental.Desse modo, procurou-se

adequar o conhecimento para ter-se uma análise mais criteriosa e, assim, obter dados precisos

e influentes dos ensaios a serem futuramente realizados. Por fim, exemplos e simulações

numéricas foram realizados nos softwares MATLAB® e Simulink®, visando o preparo da

real análise experimental.

1. Introdução

Projetos futuros que envolvam veículos lançadores, cada vez mais precisarão de sistemas de

controle de atitude que apresentem um desempenho melhor, sendo essa melhora a

consequência do aperfeiçoamento da eficiência dos algoritmos de controle a serem

implementados [1].Com a finalidade de aplicação na nova plataforma de controle de atitude

do Laboratório de Identificação Controle e Simulação (LICS) da Divisão de Controle e

Estruturas do Instituto de Aeronáutica e Espaço(IAE), projetos nessa área se fazem

necessários umentendimento em assuntos como as não-linearidades, filtros, sensores e

atuadores, conformeaborda Batagini[2] e Barbosa [3].Desse modo, será possível realizar

projetos mais robustos e com planejamento e resultado mais satisfatórios, permitindo seguir

com a constante evolução de tecnologias. Assim, essa ocasião gera um interesse especial para
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a análise e definição de requisitos de sistema de sensores e atuadores para o controle de

atitude, no projeto de foguetes, lançadores, mísseis e satélites.

Assim os estudos já realizados até aqui são os passos iniciais para aanálise e definição

de requisitos de desempenho de sensores e atuadores para ocontrole de atitude, nos projetos

de foguetes, lançadores, mísseis e satélites, bem como a necessidade de sistema de controle

de rolamento. Nadefinição dos requisitos serão analisados a presença de zona morta e

histerese de atuadores, ruídos nas medidas desensores (giros e acelerômetros), efeitos de

amostragem por baixa frequência, análise de discretização de modelos embaixa e alta

frequência de amostragem, efeitos da definição do período de amostragem no projeto do

controlador e nodesempenho do controle de atitude do foguete. Serão verificados filtros

digitais (discretizados, do tipo notch) e filtrosanalógicos utilizando amplificadores

operacionais (externos – Butterworth) e seus efeitos nos requisitos de projeto. Omodelo de

erros e as equações de compensação de dados de giros e acelerômetros serão analisados, bem

como seusefeitos nos requisitos de sistema para o controle de atitude. O trabalho prevê a

montagem de dispositivos mecânicospara os sensores, atuadores e placas eletrônicas

auxiliares (filtros, condicionadores de sinais etc.).

2. Materiais e Métodos

Neste estudo são utilizados como base e referência, principalmente, literaturas técnicas na

área de sistemas de controle e dissertações, além de pesquisas e monografias. E ainda, é

utilizado os softwares MATLAB® e Simulink® para a realização de simulações e obtenção

de resultados.

2.1. Transformação entre as Formas Espaço de Estados e Função De Transferência

Dado um sistema linear invariante no tempo, na forma de equações no espaço de estados

[4][5][6], tem-se:

(2.1)

Aplicando a Transformada de Laplace, assumindo condições iniciais nulas,de acordo com

Ogata[4], Cabral [5] e Saadat[6],posteriormente rearranjando a equação da dinâmica dos

estados, tem-se:( − ) ( ) = ( ) (2.2)
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Isolando ( ):( ) = ( − ) ( ) (2.3)

Aplicando Transformada de Laplace na equação de saídas do sistema e posteriormente

substituindo a eq. (2.3) em si:( ) = [ ( − ) + ] ( ) (2.4)

Lembrando que a função de transferência é a relação entre a saída e a entrada do sistema, ou

seja, ( )/ ( ) [4][5][6]. Assim, conclui-se com:( ) = ( − ) + (2.5)

2.2. Controladores PID e Método de Ziegler-Nichols

Segundo Ogata [4] em relação a um sistema, “se a planta for muito complexa, de

modo que seu modelo matemático não possa ser obtido facilmente, então a abordagem

analítica do projeto do controlador PID não será possível. Temos então de recorrer a

abordagens experimentais de sintonia de controladores PID”.Neste estudo, adequou-se o

conhecimento necessário em sintonia de controladores PID por meio dos métodos propostos

por Ziegler-Nichols.

3. Resultados

Com os estudos, foi possível realizar diversas simulações bem como a análise de seus

resultados das teorias necessária para a análise do sistema dinâmico da plataforma de controle

de atitude. Desse modo, destacam-se nos parágrafos subsequentes os principais resultados da

aplicação dos conhecimentos adquiridos.

3.1. Simulação de um Sistema Massa-Mola-Amortecedor

A partir do sistema mecânico representado pela Figura 1 a seguir, foi possível verificar a

relação do deslocamento através do tempo de seu bloco, sendo uma resposta pela aplicação

de um degrau unitário.
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Figura 1 – Sistema mecânico massa-mola-amortecedor [3].

Utilizando massa do bloco = 0.5 , coeficiente de elasticidade = 1 / e coeficiente

de amortecimento = 0.1 . / . Obteve-se a equação no espaço de estados,posteriormente

transformou-a para a forma de função de transferência através de comandos do

MATLAB®[6] e, por meio do Simulink®, montou-se um diagrama de bloco representando o

sistema, conforme mostra a Figura 2.

Figura 2 – Diagrama de bloco do sistema mecânico massa-mola-amortecedor.

Com os dados obtidos, realizou-se a plotagem do gráfico de análise, mostrado pela Figura 3.
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Figura 3 – Gráfico do sistema mecânico massa-mola-amortecedor.

Pôde-se então, comprovar através da análise gráfica e indo de acordo com a expectativa de

resultado pelo valor utilizado do coeficiente de amortecimento, que se trata de um sistema

subamortecido, sendo que sua resposta transitória é oscilatória [4].

Por fim, a Figura 4 representa a programação utilizada no MATLAB® para a realizar a

simulação [6].

Figura 4 – Programação utilizada para análise do sistema massa-mola-amortecedor.
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3.2. Sintonização de Controlador PID pelo Método de Ziegler-Nichols

Utilizou-sea planta ( ) = , como exemplo para projetar um controlador PID

operando em malha fechadae sintoniza-lo pela regra de Ziegler-Nichols.Primeiramente,

obteve-se a resposta à um degrau unitário do sistema em malha aberta e em seguida traçou-se

uma reta tangenciando seu ponto de inflexão, conforme mostra a Figura 5.

Figura 5 – Resposta ao degrau em malha aberta.

Obteve-se então, da forma como a Figura 6 ilustra, os valores de L e T, respectivamente

sendo, 0.1781 e 2.0833.

Figura 6 – Curva de resposta em forma de S [4].
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Por meio dos valores obtidos e seguindo a Tabela 1, onde é fornecida a regra de Ziegler

Nichols do primeiro método [4], tem-se os valores de = 14.0368 , = 0.3562 e= 0.0891.

Tabela 1 – Regra de sintonia de Ziegler-Nichols do primeiro método [4].

Seguindo o método de Ziegler-Nichols, os parâmetros do controlador PID se obtém pela

equação [4]:= (1 + + ) (3.1)

Substituindo os valores, se encontra:= . . . (3.2)

Em seguida, montou-se a representação do sistema em malha fechada por meio do

Simulink®, conforme mostra a Figura 7.

Figura 7 – Representação do sistema de malha fechada.



Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

8

Desse modo, se conseguiu-se obter o resultado desejado, o sistema com o controlador PID

corretamente sintonizado. Assim, o controlador apresenta uma resposta adequada, conforme

mostra a Figura 8.Porém, ainda há a possibilidade de se fazer ajustes finos que diminuem a

sobre-elevação e aceleram o tempo de resposta, de acordo com Ogata [4].

Figura 8 – Resposta do sistema ao degrau unitário.

(Fonte o autor)

4. Próximas Etapas

Nas próximas etapas serão analisadas as influências de filtros analógicos e digitais utilizados

nesta plataforma de controle de atitude para estabelecer a precisão de apontamento, bem

como os efeitos de amostragem do controlador digital e não linear. Serão implementados tais

filtros na plataforma real, sendo colecionados e gravados os dados temporais de modo a

comparar com os resultados teóricos de simulações.

5. Conclusões

Os estudos iniciais permitiram obter conhecimento para a próxima etapa, de aplicação na

plataforma real e sugerir modificações nos sensores, atuadores e no próprio sistema de

controle digital desempenhado por um sistema de controle de tempo real.

O estudo da teoria de espaço de estados, controladores PID, MATLAB® e Simulinkserá

importante para a próxima etapa de simulação do sistema completo utilizando de seus

modelos matemáticos e, por fim, a implantação na plataforma real.
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Resumo

Veículos terrestres em deslocamento sofrem forças oriundas do contato com as

irregularidades da pista de rolamento. Caminhões, ônibus, carros, tratores, mas também

aviões na corrida de decolagem serão sujeitos a este tipo de forças dinâmicas que influenciam

tanto no conforto dos ocupantes quanto nos esforços dinâmicos a que componentes

embarcados e carga útil são submetidos. Este trabalho tem por objetivo elaborar modelos

matemáticos do comportamento dinâmico vertical de veículos em deslocamento sobre pista

de rolamento e estimar a sua resposta dinâmica a excitações causadas por irregularidades da

pista. Serão elaborados modelos de alguns graus de liberdade por meio do software de

computação científica Octave.

1. Introdução

Um veículo se deslocando sobre uma pista de rolamento sofrerá cargas dinâmicas geradas

pelo funcionamento do seu motor ou induzidas pelo meio externo (irregularidades da pista,

influência de cargas aerodinâmicas). As irregularidades de uma pista de rolamento farão com

que o veículo se desloque verticalmente e seus passageiros, equipamentos embarcados e/ou

carga útil podem sofrer níveis de aceleração prejudiciais à saúde ou à integridade dos

produtos carregados. Desta forma é importante estimar as acelerações verticaisa que o

veículo será submetido ainda na fase de concepção visando verificar se é necessário

introduzir alterações no projeto.
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O deslocamento de um veículo sobre um perfil de pista conhecido (por meio de medições,

com o mostrado em [1]) pode ser modelado matematicamente como vibrações transientes das

massas suspensas do veículo.Caso o perfil de pista não tenha sido medido, suas

características podem ser conhecidas estatisticamente.Neste caso o modelo matemático

aplicável considera as excitações e respostas aplicadas ao sistema como aleatórias e descritas

por meio de suas densidades espectrais de potência.Como comentado em [2], normas

internacionais definem a qualidade do perfil de uma pista por meio da densidade espectral de

potência do deslocamento vertical do perfil.

Este projeto tem por objetivo estudar a resposta dinâmica de veículos terrestres a

irregularidades do pavimento utilizando o “software” de computação numérica Octave para

elaborar modelos de corpo rígido com alguns graus de liberdade. A ideia original era

representar irregularidades de diversos tipos na pista de rolamento considerando excitações

transientes e aleatórias. Inicialmente seriam elaborados modelos bidimensionais e

posteriormente modelos tridimensionais. Finalmente a influência de alguns parâmetros de

projeto (rigidez da suspensão, por exemplo) na resposta dinâmica seria avaliada por meio de

uma análise de sensibilidade.

Por conta da pandemia de Covid-19 o projeto foi executado parcialmente, não tendo sido

realizadas simulações com excitações aleatórias e com modelos tridimensionais.

2. Materiais e Métodos

2.1 Resposta a excitações transientes de sistemas de N graus de liberdade

A equação dinâmica de um sistema mecânico com N graus de liberdade é [3]:

[ ] ( ){ } [ ] ( ){ } [ ] ( ){ } ( ){ }tFtxKtxCtxM =++ (1)

Para calcular este tipo de problema conhece-se [M], [C], [K] e o vetor de forças em vários

instantes de tempo: {F(ti)} i=1,....,Nt .Deseja-se obter:
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( ){ } ( ){ } ( ){ } tiii Nitxtxtx ,...,1,, = (2)

Uma das formas possíveis de obter os vetores de resposta (deslocamento, velocidade e

aceleração) em vários instantes de tempo é realizar uma integração numérica da equação (1),

como descrito na figura (1) mostrada a seguir [4]:

Figura 1 – Integração numérica

Neste trabalho é utilizada uma implementação do método de Newmark de integração

numérica em uma função do Octave [4].

2.2 Resposta a excitações aleatórias de sistemas de N graus de liberdade
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Em algumas situações as forças aplicadas a um sistema mecânico podem ser descritas por

relações matemáticas explícitas. Forças periódicas e transientes podem ser medidas ou

estimadas. Nestes casos é possível prever a magnitude da força ao longo do tempo

(comportamento determinístico). Um sistema mecânico pode ser submetido a forças cujo

comportamento ao longo do tempo não seja possível prever em cada instante.Uma vez que

não é possível prever a magnitude que um sinal aleatório assumirá em cada instante do

tempo, deve-se analisá-lo por meio de técnicas estatísticas.Considere-se um sinal aleatório

y(t). Um parâmetro estatístico que pode ser calculado para o sinal y(t) é a função de

autocorrelação dada por:

(3)

A função densidade espectral de potência pode ser definida como a transformada de Fourier

da função de autocorrelação e é dada por:

(4)

Se Sf(ω) for a densidade espectral de potência da força aplicada a um sistema de 1 grau de

liberdade e Su(ω) for a densidade espectral de potência do deslocamento (resposta) então tem-

se que:

(5)

Onde H(ω) é a função de resposta em frequência do sistema dada por:

H (ω) =k+j ωc-ω2m (6)

Onde m é a massa, c o amortecimento e k a rigidez. No caso de um sistema com N graus de

liberdade, as forças e as respostas dos vários graus de liberdade do sistema são armazenadas

dttyty
T

R
T

Ty )()(1lim)(
0∫ +=

∞→

∫
∞

∞−

−= deRS i
yy )()(

)()()( 2
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em matrizes. Teremos então uma matriz das densidades espectrais de potências dos

deslocamentos e uma matriz das densidades espectrais de potências das forças aplicadas, na

forma:

( )[ ]
( ) ( ) ( )
( ) ( )

( ) ( ) ( )⎥⎥
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

=

nnn

n

ffffff

ffff

ffffff

ff

SSS

SS
SSS

S

211

2212

12111

(7)

Os elementos da matriz acima são as funções densidades espectrais de potência das forças

aplicadas nos N graus de liberdade do sistema. Uma função Sfkfp(ω) relaciona forças

aplicadas nos graus de liberdade k e pe é uma densidade espectral de potência cruzada, obtida

a partir da função de correlação cruzada. Uma função de correlação cruzada que relaciona os

sinais y(t) e x(t) é dada por:

(8)

Caso as forças aplicadas sejam completamente independentes, ou seja, não possuam nenhuma

correlação entre si, apenas os termos da diagonal serão não nulos, ou seja:

0)( =⇒≠
ji ffSjiSe (9)

A densidade espectral de potência da resposta do grau de liberdade j será :

( ) ( ) ( ) ( )[ ] ( )[ ]
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Lembrando que [H(ω)] é dada por:

( )[ ] [ ] [ ] [ ]( ) 12 −
−+= MCjKH

(11)

A conjugada de [H(ω)] é :

( )[ ] [ ] [ ] [ ]( ) 12 −−−= MCjKH (12)

3. Resultados

Seja um modelo bidimensional de veículo com 6 graus de liberdade mostrado na figura 2,

extraída de [5]:

Figura 2 – Modelo bidimensional de 6 graus de liberdade

Suas matrizes de massa e rigidez [M], e [K] são [5]:
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Foram incluídos amortecimentos ct=700 Kg.s-1 nos pneus (paralelos às molas kt) e c1=2000

Kg.s-1 na suspensão (paralelos às molas k1) O veículo trafega sobre um perfil de pista

mostrado na figura 3 extraída de [5]:

Figura 3 – Perfil da pista

O deslocamento vertical da roda é o perfil da pista que é aplicado nas molas kt que conectam

o solo às massas ma, que desta forma são submetidas a forças f=may. O deslocamento vertical

y como função do tempo será dado por y(t)=0,010 sem(1,25πvt) [m], onde v é a velocidade

horizontal do veículo.A resposta deste sistema à excitação aplicada pelo deslocamento sobre a pista

com uma velocidade de 36 Km/h (10 m/s) será:
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Figura 4 – Resposta dinâmica (aceleração) do sistema de 6 gdl

Figura 5 – Resposta dinâmica (deslocamento) do sistema de 6 gdl
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4. Próximas Etapas

As próximas etapas consistem em analisar a resposta a deslocamentos aleatórios e simular as

respostas de modelos tridimensionais de veículos. Poderão ser concluídas no trabalho de

graduação do aluno.

5. Conclusões

O projeto teve seu andamento prejudicado pela pandemia de covid-19 mas avançou em

relação ao relatório anterior.

6. Divulgação dos Resultados

Pretende-se divulgar os resultados deste trabalho em congressos e se possível em periódicos.
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Resumo

O objetivo do presente trabalho foi desenvolver habilidades na preparação ceramográfica e

aplicá-las na caracterização de materiais cerâmicos. Foram utilizadas amostras de zircônia -

nióbia (ZrO2-Nb2O5) e também duas amostras de alumina (Al2O3) com diferentes massas

especificas. Esses materiais apresentam propriedades interessantes para o setor aeroespacial,

principalmente no que se refere a propriedades mecânicas e térmicas em altas temperaturas.

A preparação ceramográfica envolveu, corte, embutimento, lixamento e polimento e ataque

térmico. Após preparação as amostras foram analisadas por microscopia óptica. O tamanho

de grão foi medido por análise de imagens e pelo método comparativo ASTM. Exames por

microscopia eletrônica de varredura (MEV) foram realizados sendo obtidas imagens com

maiores aumentos (magnificação) e melhor resolução. Quando comparadas à microscopia

óptica.

1. Introdução

Em geral, as cerâmicas são materiais inorgânicos e não metálicos. São tipicamente cristalinas

em natureza (têm uma estrutura ordenada) e são compostos formados entre elementos

metálicos e não metálicos como alumínio e oxigênio (alumina, Al203), cálcio e oxigênio

(cálcia, CaO) e silício e nitrogênio (nitreto de silício, Si3N4). Em termos mais amplos, os

materiais cerâmicos também incluem vidro que possui estrutura amorfa ou de baixa

cristalinidade, esmalte (um tipo de revestimento vítreo). vitrocerâmica (um copo contendo

cristais cerâmicos), e materiais inorgânicos do tipo cimento (cimento, gesso e cal) [1]. Dentre

os materiais cerâmicos avançados, aplicáveis ao setor aeroespacial, destacam-se a alumina e a

zircônia [2].
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A alumina ou o óxido de alumínio (Al2O3) é utilizada com mais frequência do que outros

materiais cerâmicos avançados. Entre suas propriedades de interesse destacam-se: ótimo

isolamento elétrico, elevada resistência à compressão, alta dureza, moderada condutividade

térmica, alta resistência à corrosão e ao desgaste, baixa massa específica e alta temperatura

operacional sem carga mecânica (1000 ºC a 1500 ºC). Essas propriedades fazem com que a

alumina seja de grande interesse ao setor aeroespacial para aplicações como: blindagem

balística, dispositivos para proteção térmica e aplicações como substrato de circuitos

eletroeletrônicos [2].

A zircônia estabilizada com nióbia (ZrO2-Nb2O5) é um material cerâmico com resistência

muito alta à propagação de trincas. A zircônia também possui uma expansão térmica elevada,

além de condutividade térmica muito baixa e a alta resistência mecânica, elevada tenacidade

à fratura e resistência a altas temperaturas, estabilidade térmica e química. Essas propriedades

também tornam a zircônia um material de grande interesse para aplicações aeroespaciais [3].

As propriedades finais dos materiais cerâmicos estão fortemente interligadas com as etapas

de processamento. O processamento é determinante para a formação da microestrutura e está

diretamente relacionado com as propriedades que o material apresentará sob os esforços

submetidos, além de propriedades físicas e térmicas, dentre outras O processamento de

materiais cerâmicos consiste na pesagem e mistura dos pós das matérias primas, moagem,

compactação e sinterização [ 2].

Durante a prensagem um pó cerâmico misturado com uma pequena quantidade de água ou

outro aglutinante é compactado na forma que deseja através da aplicação de pressão. Com a

mistura de partículas maiores e menores a tendência de ter espaços vazios diminui. Quanto ao

aglutinante, sua função é lubrificar as partículas conforme movimentações na compactação.

No fim dessa etapa é obtida uma pastilha manuseável, denominada produto “verde” ou não

sintetizado. Após a prensagem é feita a operação de sinterização, processo no qual as

pequenas partículas se aglutinam através de difusão do estado solido, abaixo da temperatura

de fusão do material [2,3]. Essas etapas são determinantes para a formação da microestrutura

e estão diretamente relacionadas com as propriedades que o material apresentará.
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Dentre as características microestruturais, o tamanho e forma dos grãos influenciam de

maneira significativa as propriedades dos materiais cerâmicos e dependem da granulometria

das matérias primas e do processamento. Segundo a norma ASTM E112 um grão é definido

como um cristal individual cristal isolado na matéria em estado sólido. As interfaces entre os

grãos são denominadas contornos de grão [4].

Para se obter uma cerâmica propriedades químicas, físicas e mecânicas desejadas os materiais

precisam possuir um controle da compactação e granulometria mais refinada. A avaliação

microestrutural pode contribuir significativamente para o controle das propriedades dos

materiais cerâmicos.

O objetivo do presente trabalho foi caracterizar materiais cerâmicas aplicáveis ao setor

aeroespacial como alumina e zircônia-nióbia. Para esse fim foram estudadas amostras

diversas, oriundas de outras pesquisas. Essa abordagem também foi escolhida por se adequar

nesse momento ao fluxo de trabalho na AMR.

Para a caracterização microestrutural foram utilizadas as técnicas de microscopia óptica (MO)

e análise de imagens e microscopia eletrônica de varredura (MEV) nas superfícies polidas e

atacadas termicamente. Posteriormente, foram preparadas amostras a partir da escolha das

matérias primas, moagem, prensagem e sinterização. Foram obtidas pastilhas cerâmicas

(corpos de prova) mas a sua caracterização foi prejudicada pela impossibilidade de realizar o

ataque térmico e microscopia, devido às restrições de acesso e utilização dos laboratórios da

AMR impostas pelo controle da pandemia de COVID 19.

2. Materiais e Métodos

A preparação ceramográfica das amostras de ZrO2-Nb2O5 e Al2O3) consistiu no corte,

embutimento, lixamento e polimento conforme preconizado pela norma ASTM E3 [5].

Foram analisadas a base e seção longitudinal das amostras. Efetuou-se os cortes nas amostras

para se obter a seção longitudinal, utilizando-se uma cortadeira metalográfica de precisão

Isomet 1000 – Precision Cut da marca Buehler com disco diamantado, resfriado a água e

com rotação de 225 RPM.Posteriormente, foi realizado o embutimento das amostras em

baquelite na embutidora TECLAGO modelo EM30D. As amostras foram posicionadas no

centro da base do pistão e adicionou-se baquelite em pó, aliviou-se toda pressão e fechou-se a
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câmara de embutimento.  A embutidora foi ligada e iniciou-se o aquecimento até atingir a

temperatura de 105 °C quando foi aplicada pressão através da alavanca externa, mantendo um

valor próximo a 1000 PSI. Quando a temperatura atingiu o patamar de 160°C iniciou-se a

contagem de 3 minutos, seguida pelo resfriamento da câmara de embutimento por agua

corrente em uma bobina externa. Todo o ciclo de aquecimento/resfriamento foi automático,

sendo que o controle de pressão foi realizado de maneira manual.

As amostras de ZrO2-Nb2O5 embutidas foram lixadas utilizando-se uma lixadeira Knuth

Rotor II. Foram utilizadas lixas d’água com abrasivos de SiC com granulometria de 400,

600 e 1200 grit (abrasivos/pol2) por cerca de 10 minutos em cada lixa e girando a amostra em

90° a cada troca de lixa, As amostras de alumina foram lixadas somente as lixas d’água de

600 e 1200 grit, por serem menos densas.

O polimento das amostras de zircônia foi realizado utilizando-se uma politriz Polipan-2, da

marca Pantec com feltro de lã sintética e pasta diamantada de 1 μm.  O tempo de polimento

foi aproximadamente 20 minutos. As amostras de alumina foram polidas com as pastas

diamantada de 6μm, 3μm e 1μm por 10 minutos cada. A Figura 1 apresenta

esquematicamente o processo de preparação ceramográfica.

Figura 1. Representação esquemática do processo de preparação ceramográfica.
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Após preparação, as amostras foram visualizadas no microscópio óptico antes do ataque

térmico e registrou-se imagens com os aumentos 200X, 500X, 1000X e posteriormente

desembutidas para a realização de ataque térmico.

O ataque térmico, à semelhança do ataque químico, é utilizado para revelar a microestrutura

das amostras, permitindo observar interfaces como contornos de grão, maclas e outros

defeitos microestruturais. Neste processo o forno é previamente aquecido até a temperatura

de tratamento e as amostras são inseridas e permanecem no forno por um tempo determinado.

Em seguida são retiradas e resfriadas em ar até a temperatura ambiente. Durante o ataque

térmico, as regiões que apresentam defeitos microestruturais são as primeiras a apresentar

transformações como evaporação e difusão. A retirada rápida da amostra do forno evita que

outras regiões da superfície da amostra apresentem as mesmas transformações. Como

resultado, tem-se a revelação dos contornos de grão. O ataque térmico é especialmente útil

para revelar a microestrutura de materiais cerâmico devido à elevada estabilidade química

desses materiais devido às ligações iônicas e covalentes.

Para as amostras de alumina utilizou o forno pré-aquecido em temperatura de 1550°C. A

amostra foi colocada no forno, esperou-se por um período de 10 minutos contados a partir da

estabilização térmica. Após esse tempo a amostra foi retirada do forno e resfriada ao ar até a

temperatura ambiente Figura 2a. Já para as amostras de zircônia-nióbia, o forno foi

preaquecido até o patamar de 1400°C, e o tempo de tratamento foi de 20 minutos seguido de

resfriamento ao ar. A Figura 2b apresenta as amostras de alumina e zircônia durante

resfriamento após o tratamento térmico.

Após o ataque térmico as amostras foram observadas com auxílio do microscópio óptico

Zeiss AxioImager A2m e registradas imagens para diferentes aumentos. A partir das imagens

obtidas por MO foi determinado o tamanho de grão (TG) utilizando-se programa

AxioVision® V4.8, fornecido pela própria Zeiss, utilizando o método dos interceptos, que

considera o número de grãos interceptados pela linha de comprimento definido, conforme

especificado pela a norma ASTM E112 (Figura 3). O software AxioVision® V4.8 foi

homologado segundo essa norma [6].
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(a) (b)

Figura 2 – Amostras durante resfriamento após submetidas ao ataque térmico: a) alumina e b)

zircônia-nióbia.

(a) (b)

Figura 3. Exemplo de aplicação do método dos interceptos para a determinação do tamanho

de grão: (a) padrão de interceptos; (b) aplicação sobre imagem e contagem.

As mesmas imagens foram analisadas utilizando-se o método comparativo baseado no

diagrama para a determinação do TG para diferentes aumentos apresentado na Figura 4,

segundo a norma BS EN IS0 643:2003 [7], que é baseada na ASTM E112, porém mais

abrangente pois apresenta um diagrama para estimativa do TG em vários aumentos (ao

contrário da ASTM E112 que considera apenas 100x).
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Figura 4- Padrões para determinação de tamanho de grão em vários aumentos por
comparação visual, conforme norma BS EN IS0 643:2003 [7].

3. Resultados

A Figura 5 uma imagem representativa da microestrutura da amostra de ZrO2-Nb2O5 antes do

ataque térmico.

Figura 5. Aspecto da superfície da amostra de ZrO2-Nb2O5 após polimento.
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Observa-se superfície com arrancamento de material intenso (regiões mais escuras),

proveniente da etapa de lixamento. Porém, foi possível visualizar os contornos de grão nas

amostras após ataque térmico. A Figura 6 apresenta uma imagem representativa da amostra

de ZrO2-Nb2O5 após ataque térmico.

Figura 6. Aspecto da superfície da amostra de ZrO2-Nb2O5 após ataque térmico. Observam-se
regiões mais escuras (poros) e a estrutura de grãos.

Sobre a imagem da figura 6 foi aplicado o padrão ASTM para a determinação do tamanho de

grão grãos (Figura 3a). O tamanho de grão medido por esse método foi 12,6 ± 0,5.

A imagem da Figura 6 foi comparada com os padrões para determinação de TG apresentado

anteriormente na Figura 4. O aspecto dos grãos e tamanho relativo assemelha-se à imagem

do Quadrante n° VIII), considerado um aumento de 400x. Como no presente trabalho

utilizou-se 500x, pode-se afirmar que o TG obtido pelo método comparativo se situa entre 10

e 12.

Para as amostras de alumina a preparação ceramográfica foi mais efetiva, com menos

arrancamentos (Figuras 7).
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(a) (b)
Figura 7. Microestrutura das amostras de alumina, seção topo: a) menor massa especifica; (b)
maior massa específica.

Como esperado, a amostra de menor massa especifica apresentou maior porosidade. O TG

medido pelo método dos interceptos foi 14 ± 0,6 para a amostra de maior massa espefífica.

Pelo método comparativo, o TG estimado foi maior que 14, considerando-se um aumento

maior que 800x.

Para fins comparativos, as Figuras 8, 9 e 10 apresentam respectivamente imagens obtidas por

MEV respectivamente para amostras de zircônia-nióbia, alumina de maior massa espeficia e

alumina de menor massa especifica. Percebe-se que houve melhora na resolução das imagens,

o que permitiu identificar claramente os contornos de grão e partículas de segunda fase.

Figura 8 - Imagens zircônia-nióbia obtidas por microscopia eletrônica de varredura.
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Figura 9 - Imagens alumina de maior massa especifia obtidas por microscopia eletrônica de varredura.

Figura 10 - Imagens alumina de menor massa especifica, obtidas por microscopia eletrônica de varredura.

Essa melhoria obtida deve-se principalmente às diferenças entre as técnicas de MO e MEV,

sendo que essa última que possibilitou melhor resolução nas imagens.

A MO convencional possui baixa profundidade de foco, plano e é altamente influenciada pelo

processo de preparação das amostras. Por outro lado, a MEV possui maior profundidade de

foco, fato que possibilitou melhor discretização dos contornos de grão [8].

4. Próximas Etapas

• Analisar imagens capturadas na microscopia eletrônica de varredura (MEV) e calcular

os tamanhos de grão pelo ImageJ;

• Processar novas amostras no formato de pastilha, desde seu pó, passando pelas

técnicas de mistura, moagem, prensagem, sinterização, embutimento, lixamento,

polimento, ataque térmico e análise de imagens;
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• Aperfeiçoamento nas capturas de imagens. Aprimorar tratamento das imagens através

do ImageJ e efetuar as comparações entre as técnicas;

5. Conclusões

• O trabalho de pesquisa realizado revelou que o preparo de amostras para a

ceramografia é um processo trabalhoso, que requer tempo e cuidado. Não se pode

utilizar lixas d’água com granulometria muito grosseiras (maior que 400grit) para

minimizar o arranchamento de material.

• A etapa de polimento também é muito importante, sendo recomendada a utilização

de pastas diamantadas com diferentes tamanhos de partículas para melhorar seu

acabamento;

• Observou-se que o método comparativo para determinação do tamanho de grão é

eficiente embora o método de contagem de interceptos seja mais preciso.

• O método automático de determinação dos interceptos depende fortemente da

preparação da amostra, principalmente uma superfície bem polida e com ataque

térmico realizado de modo a evidenciar claramente os contornos de grão. Depende

também dos algoritmos de tratamento de imagens. No presente trabalho ele se

mostrou menos confiável que a determinação manual.

6. Divulgação dos Resultados

Após conclusão da pesquisa material será apresentado em congressos e publicado.
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Resumo 

Cerâmicas magnéticas têm sido grande alvo de estudo e suas aplicações são muito amplas tais 

como sensores e blindagens espaciais e aeronáuticas, sob muitas condições ambientais é 

necessário para garantir sua perfeita funcionalidade. Especificamente as ferritas hexagonais ou 

hexaferritas se tornam especiais por seu funcionamento em frequências que excedem 1GHz. O 

objetivo do trabalho é o estudo das características microestruturais da hexaferrita de cobalto do 

tipo Z (Co2Z) de estequiometria Ba3Co2Fe24O41, que com adição de nióbio passa a ter a 

estequiometria Ba3Nb(2-α)CoαFe24O41 sendo α = 0 (amostra 1), α = 0,5 (amostra 2), α = 1 

(amostra 3), α = 1,5 (amostra 4) e α = 2 (amostra 5). As características microestruturais 

(superfície da amostra, a distribuição e cálculo dos tamanhos de grãos e a presença de outras 

fases) foram obtidas através da análise de microscopia óptica e microscopia eletrônica de 

varredura. E a difração de raios X foi utilizada para a identificação de possíveis fases presentes. 

 

1. Introdução 

 

Hexaferritas são conhecidas como ferritas hexagonais pois possuem uma estrutura cristalina 

complexa que é feito a partir do empilhamento de estruturas com simetrias hexagonais e 

romboédricas [1]. Desde a década de 1950, quando foi descoberta, observar-se um maior 

interesse em ferritas hexagonais e, atualmente representam a maior parte dos materiais 

magnéticos totais fabricados no mundo, pois são ferritas que possuem uma infinidade de 

aplicações tecnológicas e comerciais, como por exemplo, materiais de armazenamento de 

dados e componentes de dispositivos elétricos que operam em micro-ondas [2]. Dentre todas 

as ferritas hexagonais, as ferritas do tipo Co2Z ou hexaferritas do tipo Z, são as ferritas que têm 
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maior valor de permeabilidade relativa que se mantem em altas frequências [3]. No entanto a 

matéria-prima, óxido de cobalto (Co2O3), possui um valor consideravelmente alto, pois, não 

existe em abundância no Brasil. Por outro lado, o óxido de nióbio (Nb2O5) possui imensa 

abundância no Brasil, o qual possui a maior reserva mundial de nióbio, aproximadamente 98% 

do total mundial [4]. Por esse motivo este trabalho aborda o desenvolvimento de uma 

hexaferrita do tipo Z com adição de Nb2O5 e diminuição do uso de Co2O3 e suas características 

microestruturais. 

 

2. Materiais e Métodos 

2.1. Processamento das amostras 

 

As amostras foram confeccionadas pelo método cerâmico convencional, também conhecido 

como sinterização por reação do estado sólido [5]. Muito utilizado nas indústrias para a 

produção em grande escala da matéria-prima. Para confeccionar a ferrita foram utilizados os 

seguintes pós: carbonato de bário (BaCO3), óxido de ferro (III) (Fe2O3), óxido de cobalto (III) 

(Co2O3) e oxido de nióbio (V) (Nb2O5). Foram processadas pós de amostras com 

estequiometria Ba3Nb(2-α)CoαFe24O41 sendo α = 0 (amostra 1), α = 0,5 (amostra 2), α = 1 

(amostra 3), α = 1,5 (amostra 4) e α = 2 (amostra 5). A massa de cada matéria-prima utilizada 

no processamento das amostras é relatada na tabela 1. 

 

Tabela 1. Massa de cada matéria-prima utilizada no processamento de cada estequiometria. 

 Massa da matéria-prima (g) 

 Estequiometria BaCO3 Fe2O3 Co2O3 Nb2O5 

Amostra 1 Ba3Nb2Fe24O41 6,40 20,72 0,00 2,87 

Amostra 2 Ba3Nb1,5Co0,5Fe24O41 6,46 20,91 0,45 2,17 

Amostra 3 Ba3Nb1Co1Fe24O41 6,52 21,10 0,91 1,46 

Amostra 4 Ba3Nb0,5Co1,5Fe24O41 6,58 21,30 1,38 0,74 

Amostra 5 Ba3Co2Fe24O41 6,64 21,50 1,86 0,00 
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Em seguida, os óxidos foram misturados por duas horas em um moinho de bolas, e secados em 

uma estufa a temperatura de 100°C. Logo após, a mistura foi levada ao forno para a pré- 

sinterização com um único patamar de 1100°C durante 6 horas, com taxa tanto de aquecimento 

quanto de arrefecimento de 5°C/min. Devido ao fato de que o material forma aglomerados 

durante a calcinação, este foi moído novamente durante quatro horas, também em um moinho 

de bolas, para reduzir o tamanho de partícula e deixá-lo mais uniforme. Foi necessário também 

a moagem a mão feita com o auxílio de um almofariz de ágata. O material calcinado foi então 

prensado utilizando-se uma prensa uniaxial, sob uma pressão de 0,91 toneladas pelo período 

de 1 minuto em formato de pastilha. A sinterização das pastilhas foi realizada a temperatura de 

1400°C durante 6 horas, em atmosfera de oxigênio, com taxa de vazão de 15 l/minutos. Após 

a sinterização, as pastilhas foram lixadas utilizando-se lixas de grãos: 180, 240, 360, 500, 800, 

1200 e para o acabamento final foi polida com pastas de diamante de 6μ, 3μ, 1μ, 1/2μ. 

 

2.2. Microscopia óptica (MO) 

A microscopia óptica foi utilizada para a obtenção de imagens da superfície da amostra. Foi 

utilizado um microscópio óptico da Zeiss, modelo Axio Image A2m e as imagens foram obtidas 

por meio da câmera inclusa no equipamento, modelo AxioCam, e software da Zeiss. 

 

2.3. Analise cristalográfica 

A difração de raios X (DRX) foi utilizada na identificação das fases presentes e a determinação 

dos parâmetros de rede da estrutura cristalina. Foi utilizado o difratrômetro de raios X, com 

radiação monocromática de CuKα (λ = 0,15418nm) com a análise em temperatura ambiente, 

onde o ângulo de varredura foi de 10º a 90º. 

 

2.4.  Microscopia eletrônica de varredura (MEV) 

Para a microscopia eletrônica de varredura foi utilizado um equipamento do modelo JEOL JSM 

6460LV com um espectrômetro de energia dispersiva acoplado modelo NORAN System 6 X-

ray Microanalysis C10015. O mesmo foi utilizado para a obtenção de micrografias para a 

análise da superfície da amostra. As mesmas foram obtidas pelo modo de elétrons retro 

espalhados para a avaliação de morfologia, porosidade e o tamanho dos grãos da amostra. 
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3. Resultados e discussão 

3.1.  Microscopia óptica (MO) 

A Figura 1 apresenta a micrografia da amostra 1 de estequiometria Ba3Nb2Fe24O41. Observa-

se uma distribuição do tamanho de grão parecido ao da amostra 2. Entretanto, a amostra 1 

apresenta uma distribuição de tamanho de grão maior se comparado com as demais amostras 

de ferritas estudadas. Isso pode indicar que houve um crescimento desigual dos grãos, onde 

alguns poucos grãos cresceram e a grande maioria dos grãos permaneceu menor. 

 
Figura 1. Microscopia óptica – Amostra 1 com aumento de 100x 

 

A Figura 2 apresenta a microscopia óptica da amostra 2 com estequiometria de 

Ba3Nb1,5Co0,5Fe24O41. Observa-se que os grãos são maiores do que da amostra 4 (Figura 4), 

porem menores do que a amostra 3 (Figura 3). Tal comportamento pode estar associado ao fato 

de ter diminuído a concentração de cobalto, porém, outras análises precisam ser feitas. 
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Figura 2. Microscopia óptica – Amostra 2 com aumento de 100x 

 

Na figura 3 observa-se microscopia óptica da amostra 3, a qual possui quantidades iguais tanto 

de nióbio quanto de cobalto (Ba3Nb1Co1Fe24O41). Observa-se que a amostra não é homogênea, 

ou seja, apresenta outra fase além da hexaferrita. Outras caracterizações se fazem necessárias 

a fim de se descobrir qual é a outra fase presente. É possível observar também, que essa 

concentração de nióbio e cobalto tornou os grãos muito maiores do que em todas as outras 

estequiometrias. 

 

 
Figura 3. Microscopia óptica – Amostra 3 com aumento de 100x 
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A Figura 4 apresenta a microscopia óptica da amostra 4, cuja estequiometria é 

Ba3Nb0,5Co1,5Fe24O41. Tal amostra possui uma quantidade maior de cobalto e menor de nióbio 

em sua estequiometria. O fato de ter aumentado o teor de cobalto aparentemente fez com que 

o tamanho médio dos hexágonos aumentasse. 

 

 
Figura 4. Microscopia óptica – Amostra 4 com aumento de 100x 

 

A Figura 5 apresenta a micrografia da amostra 5, onde pode se observar a formação de 

hexágonos que são característicos de hexaferritas de cobalto, conforme relatado na literatura 

[6]. Observa-se também a uniformidade dos grãos, pois os hexágonos possuem tamanhos 

aproximados. 

 
Figura 5. Microscopia óptica – Amostra 5 com aumento de 100x 
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3.2 Difração de raios X 

A Figura 6 apresenta o difratograma de raios X da amostra 5 (Ba3Co2Fe24O41). Observou-se 

que, a fase com 61,93 % da composição foi a Co2Z, apresentando também 37,85% como fase 

secundaria de Co2W e um percentual muito baixo, porém relevante de 0,22% de Co2Y. A 

utilização da atmosfera rica em oxigênio elevou o percentual da fase de Co2Z quando 

comparada a artigos encontrados na literatura [3][7]. 

 
Figura 6. Difratograma de raios X da amostra 5 tendo picos das 3 fases identificados. 

 

3.3 Microscopia Eletrônica de Varredura 

A microestrutura da superfície da amostra 5 é apresentada na Figura 7. Nota-se a ocorrência de 

grãos facetados característicos do tipo Z, devido à estrutura cristalina hexagonal, mostrando 

que houve a densificação dos óxidos na amostra.  
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Figura 7. Microscopia eletrônica de varredura da amostra 5 (a) aumento de 200 μm e (b) 

aumento de 5 μm da área demarcada pelo círculo, onde uma região de alta pressão ocasionou 

a formação de vários cristais hexagonais. 

 

4. Próximas Etapas 

Análises de difração de raios X e microscopia eletrônica de varredura das amostras 1,2,3 e 4. 

 

5. Conclusões 

A análise superficial das amostras, utilizando-se um microscópio óptico, apresentou a presença 

de estruturas hexagonais, que são características de hexaferritas. A substituição de cobalto por 

nióbio resultou um crescimento de grãos mais uniforme na estequiometria 

Ba3Nb0,5Co1,5Fe24O41, com uma área média de 8,263 μm2. Já para a estequiometria 

Ba3Nb1Co1Fe24O41, o aumento da concentração de nióbio resultou em grãos maiores, com área 
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média de 22,37 μm2 e muito menos uniformes. Concentrações maiores resultaram em uma 

diminuição nos tamanhos de grão, como é o caso da estequiometria Ba3Nb1,5Co0,5Fe24O41 que 

apresentou um tamanho de grão médio de 4,806 μm2 e para a estequiometria Ba3Nb2Fe24O41 

em um tamanho médio de 1,4139 μm2. A análise de DRX da amostra 5, de estequiometria 

Ba3Co2Fe24O41, mostrou que a utilização de uma atmosfera rica em oxigênio resulta em uma 

composição de 61,93% de Co2Z, 37,85% de Co2W e 0,22% de Co2Y. A análise por MEV 

mostrou que a microestrutura da superfície da amostra 5 apresentou a ocorrência de grãos 

facetados característicos de ferritas do tipo Z devido à estrutura cristalina hexagonal, mostrando 

que ocorreu a densificação dos óxidos na amostra. 

 

6. Potencial de Inovação 

O potencial de inovação está na substituição do óxido de cobalto (Co2O3) por óxido de nióbio 

(Nb2O5), devido ao fato do óxido de Nióbio (V) se apresentar em abundância no Brasil. O que 

torna o material com um valor mais acessível, pois aproximadamente 98% do nióbio mundial 

está no Brasil. 

 

7. Divulgação dos Resultados 

Não foi divulgado. 
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Resumo 

Na primeira etapa deste trabalho, projetou-se e fabricou-se um cilindro de alumínio para 

servir como um corpo de prova para o estudo de momento e produto de inércia. Nesse 

cilindro, foram colocadas massas em posicionamentos específicos para gerar um 

desbalanceamento no cilindro. A este dispositivo foi dado o nome ADA, devido às três 

configurações propostas para este estudo: Avião, Dzhanibekov e Aleatório. As massas 

que foram utilizadas são pesos padrão da máquina POI3200M Space Eletronics, 

pertencentes ao Laboratório de Propriedades de Massa da Divisão de Ensaios do 

Instituto de Aeronáutica e Espaço, IAE/AIE/LPMA. O experimento utilizará um fixador 

que funcionará como elo entre o corpo de prova e o equipamento de medição, de forma 

a possibilitar a rotação do corpo em 360º em torno dos eixos coordenados do corpo para 

a medição indireta dos produtos de inércia. Neste relatório não são apresentadas 

medições de momentos e produtos de inércia, devido à interrupção dos trabalhos do 

LPMA determinados pela Instrução Normativa no 21 de 16 de Março de 2020, e da 

Portaria no 544/GC3, de 6 de Maio de 2020, no âmbito do DCTA. São apresentadas, 

entretanto, as formulações analíticas que darão base à sequência deste experimento e 

resultados teóricos de peças individuais. 

 

1. Introdução 

Propriedades de massa compreendem os modos de corpo rígido, ao passo que vibrações 

ou dinâmica estrutural, os modos de corpo flexível. A ciência que fundamenta o estudo 

dos modos de corpo rígido é complexa e tem fundamental importância desde a fase do 

projeto inicial de um veículo espacial até sua montagem, embora seja geralmente 

subestimada [1]. Neste relatório utilizamos o corpo de prova ADA, acrônimo para 

Avião, Dzhanibekov e Aleatório. 
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2. Fundamentação teórica 

 

Neste trabalho são apresentadas as formulações analíticas nas quais os procedimentos 

de medição da matriz de inércia do corpo rígido ADA são baseados, utilizando-se o 

método do pêndulo de torção invertido [2]. Esse método pode ser demonstrado a partir 

da aplicação do Princípio  de D’Alembert a um sistema massa-mola de torção de 1 grau 

de liberdade [3,4] (Figura 1). 

 
Figura 1. Pêndulo de torção constituído por mola de torção e disco. 

 
 A aplicação de uma perturbação inicial no pêndulo de torção implica em um 

movimento oscilatório que é proporcional ao deslocamento angular θ do disco. Sabe-se 

que devido à energia interna da mola, haverá um torque de restauração interno A 

proporcionalidade é dada pela constante de torção da mola, Kt, conforme a Eq. (1).  

 = -Kt   (1) 

onde  é o ângulo de deslocamento do ponto de equilíbrio estático após uma 

perturbação inicial, ou seja, após a aplicação de um torque inicial instantâneo no disco. 

A esse torque de restauração da energia interna da mola de torção expresso pela Eq. (1), 

aparece um torque de reação, devido à capacitância mecânica de rotação correspondente 

à placa circular, correspondente ao disco da Figura 1: 

 = I   (2) 

onde I é o momento de inércia do disco e  é a a acelaração angular do disco do sistema 

massa-mola de rotação. 

A Eq. (2) correspondente à segunda Lei de Newton no caso de translação F=ma, para o 

caso de torção. 

Sabendo-se que: 
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(3) 

e 

 
(4) 

onde  é a aceleração angular, resultante da aplicação do torque inicial e  a velocidade 

angular. 

Considerando-se intervalos infinitesimais, quando a velocidade instantânea é definida 

como aquela que atua durante um intervalo de tempo muito pequeno, tem-se como 

resultado: 

 
(5) 

e da mesma forma: 

 
(6) 

assim sendo: 

 
(7) 

Usando o resultado da Eq. (7) e igualando as Eqs. (1) e (2), temos: 

 (8) 

Dividindo a Eq. (8) pelo momento de inércia I, temos: 

 
(9) 

 
Reforçando as definições dos parâmetros da equação (9):  
 
Kt constante de torção da mola; 

 é o ângulo de deslocamento do ponto de equilíbrio estático após uma perturbação 

inicial, ou seja, após a aplicação de um torque inicial instantâneo no disco; e 

I é o momento de inércia do disco; 

A partir da dinâmica dos corpos flexíveis, tem-se a seguinte equação da oscilação 

harmônica de um sistema massa-mola, rotacional, de um grau de liberdade [5]: 

 (10) 

onde  é a frequência natural do sistema. 

Sabendo-se que f =1/T, onde f é a frequência e T o período de oscilação do movimento 

harmônico e comparando-se as equações (9) e (10), tem-se: 
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(11) 

Portanto: 

 
(12) 

Observando-se que a razão 24
tK

 é constante e assim será definida neste trabalho como:  

CKt
24

 

consequentemente, tem-se: 

 (13) 

 

3. Materiais e métodos 

 

Para a medição de momento de inércia, utilizamos neste trabalho o instrumento KSR 

1320 Space Electronics, do LPMA (Figura 2). 

 
Figura 2. Instrumento de medição de propriedades de massa KSR Space Electronics. 
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O processo de medição do corpo-de-prova será feito em duas etapas. Primeiramente 

com o fixador do corpo-de-prova ADA ao instrumento de medição, cujo período de 

oscilação é definido como T0 (período de medição de “tara”). Logo em seguida fixa-se o 

corpo-de-prova à configuração anterior e realiza-se a medição do período de oscilação 

total, Tt. O resultado da medição é definido como a diferença entre a medição total e a 

medição de tara. De acordo com as demonstrações que levaram à equação (13) do 

movimento do pêndulo de torção invertido, tem-se: 

 

 (14) 

 

4. Avaliação da incerteza da medição 

Para se avaliar as incertezas associadas ao momento de inércia do corpo, utiliza-se a Lei 

de Propagação de incertezas expressa pela equação [6,7]: 

i

N

i i
c xu

x
yu 2

2

1

2  (15) 

Na Eq. (15), y é a grandeza de saída, ou seja, o mensurando I. As grandezas xi são as 

grandezas de entrada, ou seja, Tt e T0, consideradas neste trabalho como não 

correlacionadas. As incertezas combinadas associadas às grandezas de entrada, u(xi), 

são estimadas a partir da raiz quadrada positiva da equação: u2 = uA
2 + uB

2. A incerteza 

uA é avaliada estatisticamente e a incerteza uB é a avaliada a partir de informações 

prévias à medição tais como certificados de calibração de instrumentos, experiência 

sobre o comportamento dos materiais e equipamentos, etc. 

Aplicando a Eq. (15) na Eq. (14) temos: 

 
(16) 

que resulta em: 

 (17) 

onde uTt é a incerteza associada à medição do período de medição na configuração 

máquina+dispositivo de fixação+objeto medido e uT0 corresponde ao período de 

medição na configuração máquina + dispositivo de fixação, ou seja, medição de tara [1].  

 

5. Resultados 
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Foi realizada uma medição dimensional das peças que compõem as configurações do 
corpo ADA para a realização dos cálculos teóricos do momentos e produtos de inércia 
das configurações [9].  

5.1. Medições experimentais. 

A Figura 4 apresenta as dimensões do cilindro central do ADA: L é o comprimento, d é 
o diâmetro e a é o raio. A sua massa é representada por mc. (Na Figura 3 ele está 
posicionado na horizontal). 

 

Figura 3. Dimensões do cilindro central do ADA. 

No cilindro central do corpo são acoplados pesos de esbalanceamento que foram 
nomeados N1, N2, N3 e N4 para as peças cilíndricas, e A1, A2 e A3 para as peças em 
forma de anel. Nas configurações do ADA, utilizamos 1 peso N1, 1 peso N2, 2 pesos 
N3 e 2 pesos N4. A configuração aleatório emprega 1 anel A1, 1 anel A2 e 1 Anel A3. 
(Figura 4). Para as configuração completa com corpos de desbalanceamento, o eixo x é 
paralelo ao comprimento do cilindro central. 

 

 

Figura 4. Apresentação dos pesos empregados no ADA. 

As medições das peças cilíndricas e anéis de desbalanceamento são mostradas nas 
Figuras 5 e 6, respectivamente. O sistema de eixos para as peças individuais está 
também apresentado nas figuras. 
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Figura 5. Medidas das peças cilíndricas. 

 

 

Figura 6. Medidas dos anéis de desbalanceamento. 

5.2. Cálculos de momentos de inércia individuais 

 

A partir das medidas das dimensões das peças, foram realizados os cálculos de 
momento de inércia individuais, tanto para as peças cilíndricas N1, N2(1), N2(2), N3 
(1), N3 (2) e N4, quanto para os anéis A1, A2 e A3. Note que para os pesos padrão 
individuais, temos o sistema de referência apresentado na Figura 5, ou seja, rolamento 
em x. Para os anéis, o sistema de referência está apresentado na Figura 6. 

5.2.1. Cilindros 

2

2
1 maI x  (18) 

Onde Ix é o momento de inércia de rolamento, cuja incerteza é definida como segue: 

2
2

2
2

a
x

m
x

xI u
a
I

+u
m
I

==2u  (19) 

 

de onde se obtém: 

222
2

22

2
1

amI umauau
x  (20) 

No caso de cilindros simétricos, os momentos de inércia de arfagem e de guinada, Iz e Iy 

respectivamante, são iguais. Os momentos Iz e Iy são expressos por: 
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As incertezas associadas a esses parâmetros são definidas por: 

2
2
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2
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,222
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zy  (22) 

 

2
2

2
2

2
2

222

6
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2
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12
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, LamI umLumauLau
zy  (23) 

 

5.2.2. Anéis  

As fórmulas dos momentos de inércia dos anéis, a partir de suas dimensões medidas 
utilizando-se uma escala milimetrada como instrumento de medição e uma balança de 
precisão para medir a massa m, são definidas por [9]: 

2
2

2
12

1 aamI x
 (24) 

onde Ix é o momento de rolamento, a1 é o raio interno e a2 é o raio externo do anel. 
Sendo as incertezas definidas como: 

2
2

2

2
2

1

2
2

21 a
x

a
x

m
x

xI u
a
I

u
a
I

+u
m
I

=2u  (25) 

Que resulta em: 
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 (26) 

 

E os momentos de inércia de arfagem, Iy, e guinada, Iz: 

22
1

2
23

12
1 LaamII zy  (27) 

onde os momentos de inércia de arfagem e guinada Iy  e Iz são idênticos devido ao fato 
dos anéis serem simétricos radialmente. E suas expressões definindo as incertezas: 
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Onde Iy=Iz=Iy,z  como referência nas equações relativas aos momentos de inércia de 
arfagem e de guinada, respectivamente. 
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Os momentos de inércia individuais dos pesos e anéis estão apresentados na Tabela 1. 
Os cálculos foram realizados com os valores mostrados nas Figuras 6 e 7. Os sistemas 
de eixo utilizados estão em conformidade com estas figuras. Em etapas futuras do 
trabalho, estes valores serão comparados com os dados experimentais assim que for 
possível realizar a coleta de dados no laboratório. Os valores de incerteza associadas aos 
momentos de inércia serão estimados a partir dos dados experimentais. 

Tabela 1. Valores de momento de inércia. Unidade kgxm2. 

 Ix Iy = Iz 

Cilindro central 0,00625 0,33690 

N1 0,00006 0,00003 

N2 0,00016 0,00013 

N3 (1) 0,00051 0,00163 

N3 (2) 0,00051 0,00163 

N4 (1) 0,00828 0,00966 

N4 (2) 0,00827 0,00965 

A1 0,00232 0,00124 

A2 0,00230 0,00123 

A3 0,00232 0,00124 

 

6. Próximas Etapas 

Nas próximas etapas deste trabalho serão feitos, primeiramente, os cálculos teóricos de 

produtos de inércia das três configurações do dispositivo ADA, baseados na medições 

dimensionais. Em seguida, serão realizados experimentos com o Instrumento KSR 1320 

Space Electronics. A partir dos resultados desses experimentos, os valores teóricos 

calculados através das fórmulas serão comparados com os medidos. Os efeitos dessas 

configurações ADA sobre a dinâmica de um veículo espacial serão analisados e serão 

feitas recomendações para se evitar a configuração Dzhanibekov, em satélites e sondas 

espaciais. 

 

7. Conclusões 
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A primeira fase deste trabalho foi dedicada ao desenvolvimento analítico do presente 

método de medição da matriz de inércia de um corpo, o que foi apresentado neste 

relatório. 

A modelagem matemática para a avaliação de incerteza associada à medição foi 

desenvolvida, porém os valores só serão apresentados a partir da obtenção das medições 

a serem realizadas no laboratório PMA do IAE. 
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Período a que se refere o relatório: De 01 de agosto 2019 a 31 de julho 2020

Resumo

O objetivo deste projeto é fazer uma análise do comportamento do vento no Centro de

Lançamento de Alcântara (CLA), utilizando dados de radiossondagem realizadas no local,

através da estatística multivariada de Análise das Componentes Principais (ACP), observando

se a variabilidade sazonal e os processos físicos da circulação de brisa marítima na região, os

quais afetam de alguma forma a estrutura vertical da dinâmica do perfil do vento, utilizando

dados diários de precipitação, tipos de nuvens e cobertura total de nuvens sobre a região de

interesse para as atividades aeroespaciais do Centro de Lançamento de Alcântara. Ao período

de 01 de julho a 30 de novembro de 2014, os quais apresentaram uma estrutura cujos valores

mais baixos de velocidade do vento próximo à superfície e crescem com a altura,

caracterizando fluxos e também os Jatos de Baixo Nível (JBN), apresentando a existência de

brisa marítima na região de estudo. Como objetivos secundários serão possíveis associar e

classificar o tipo de nuvem e o total de precipitação que ocorre para cada uma das 5

componentes da ACP. Os resultados colaborarão para analises futuras com o uso um

perfilador de vento tipo SODAR na região de Alcântara.

Palavras-chave: Centro de lançamento de Alcântara. Brisas oceânicas. Perfilador Sodar.
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1. Introdução

Este trabalho foi desenvolvido na região onde se encontra o Centro de Lançamento de

Alcântara (CLA), localizado no município de Alcântara e, está a 2° 24’ S de latitude e 44°

25’ O de longitude, no estado do Maranhão, o qual possui clima tropical úmido. O relevo

local lembra um degrau, pois o continente encontra uma relativa variação topográfica

(falésia) com grande inclinação e altura de aproximadamente 50 m, sendo o topo uma região

relativamente plana. Próximo a esta falésia, a uma distância da borda de 150 m, encontra-se a

rampa de lançamento de foguetes do CLA, ROBALLO E FISCH, 2008 [9]. O estudo sobre o

comportamento climatológico da região é de suma importância para que se possa realizar os

lançamentos de foguetes no CLA, evitando-se desta forma prejuízos pessoais e financeiros.

Dentre os componentes da atmosfera, a cobertura de nuvens é um dos principais agentes nos

processos de absorção e espalhamento da luz solar que incide sobre o continente e o oceano.

Devido a isso, informações contínuas sobre os tipos e a cobertura de nuvens são de grande

importância e auxiliam na compreensão de várias questões ainda em aberto em diversas áreas

das ciências atmosféricas e meio ambiente, M.P. DE SOUZA ECHER [6]. No caso deste,

observar-se-á a possibilidade de relação entre o perfil vertical do vento com a nebulosidade e

com os tipos de nuvens. Devido a interação da nebulosidade com o aquecimento da

atmosfera, continente e oceano. Sabe-se que as brisas são ocasionadas pelos gradientes de

pressão, os quais são gerados pelos gradientes de temperatura. Com isso, também é

conhecido que quando há poucas nuvens, o gradiente de temperatura (terra-agua) é menor, e

quando há uma maior quantidade de nuvens, esse gradiente aumenta, por causa da maior

incidência de radiação de onda curta (ROC). FRANCHITO & YAMAZAKI (1984a, b) [2]

[3] verificaram a importância do contraste térmico continente-oceano, da topografia e do

escoamento médio. Observaram que a brisa terrestre (BT) foi mais intensa em junho quando,

à noite, o continente está mais frio que o oceano; a BM se mostrou mais intensa nos meses de

fevereiro, outubro e dezembro, devido ao maior aquecimento terrestre e, consequentemente,

maior contraste térmico continente-oceano. As brisas são circulações geradas basicamente

por contrastes térmicos no ar situado sobre superfícies com características diferentes, em um

mesmo nível de altitude. Dentre estas circulações normalmente a mais forte é a brisa

marítima (BM), que pode se deslocar grandes distâncias, principalmente quando é formada

com o auxílio da topografia. Uma melhor compreensão da forma de atuação dos diversos

fatores que contribuem para a formação e desenvolvimento dessas circulações é de extrema
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importância para a previsão do tempo e clima e, consequentemente, para o planejamento

socioeconômico de uma região, EWERTON C. S. MELO [5]. KOUSKY (1980) [4] mostrou

que a penetração da brisa marítima (BM) no norte e nordeste do Brasil (NEB), em conjunto

com as circulações de vale-montanha (CVM), determina os horários preferenciais para a

ocorrência de precipitação.

O objetivo deste projeto é analisar o perfil vertical do vento e determinar se há alguma

influência da precipitação e da cobertura de nuvens para cada Análise de Componentes

Principais (ACP) para todo o período

2. Materiais e Métodos

Para tal estudo foi utilizado dados do perfil vertical do vento, precipitação, cobertura e

tipos de nuvens, através de radiossondagens realizadas no CLA. Com período de estudo foi

de 01 de julho a 30 de novembro de 2014. Este período foi utilizado por ter uma observação

contínua, com 153 dias. Foram gerados arquivos diurno e noturno, que eram compostos por

uma matriz com 3 colunas, sendo elas de altura, direção e intensidade do vento. A principal

característica das n-componentes principais geradas pelas variáveis, além da ortogonalidade,

é que são obtidos em ordem decrescente de máxima variância, ou seja, a componente

principal 1 detém mais informação estatística que a componente principal 2, que por sua vez

tem mais informação estatística que a componente principal 3 e assim por diante, NETO E

MOITA, 1997 [7]. Desta atual análise resultou-se 5 componentes principais e, para cada uma

delas, havia um valor diário diurno e noturno para todo o período de estudo.

A tabela 1 mostra a classificação da intensidade dos JBN encontrados nas

componentes da ACP. Segundo Corrêa et al. (2001) [1].

Tabela 1: Categorias de classificação dos JBN.

Adaptado de: CORRÊA et al. (2001)

Para cada uma das 5 componentes da ACP foi gerado dois gráficos, um diurno e um

noturno e, através desses gráficos foi possível fazer observações a respeito da velocidade e
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direção do vento em diferentes alturas. As figuras 1 e 2 apresentam o perfil vertical do vento

da componente principal 1 para o período diurno e noturno. Em ambos os perfis pode se

observar a presença de JBN. Na figura 1 o JBN encontra-se a 1000 m (pressão atmosférica da

ordem de 900 hPa) e, na figura 2 o JBN está localizado na altura de 800 m (pressão

atmosférica da ordem de 920 hPa). No perfil diurno o JBN é classificado como JBN-1 e no

noturno como JBN-0.

Figura 1 – Direção e velocidade do vento diurno da 1° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

Figura 2 – Direção e velocidade do vento noturno da 1° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

As figuras 3 e 4 correspondem aos perfis vertical do vento diurno e noturno da componente 2

e, o perfil diurno se caracteriza pela ausência de JBN e o noturno pela presença de JBN Fraco

a 400 m (pressão atmosférica da ordem de 960 hPa). Durante o dia a velocidade do vento foi

menor na superfície e a partir de 200 m de altitude oscilava entre 10 m/s e 12 m/s.

Figura 3 – Direção e velocidade do vento diurno da 2° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

Figura 4 – Direção e velocidade do vento noturno da 2° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.
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Nesta componente há presença de JBN tanto para o dia quanto para a noite. No perfil diurno

o JBN está localizado a 900 m (pressão atmosférica da ordem de 910 hPa) e no perfil noturno

observa-se que o JBN se encontra a 200 m (pressão atmosférica da ordem de 990 hPa). No

período noturno, em 600 m de altitude, a velocidade do vento foi próxima à velocidade da

superfície.

Figura 5 – Direção e velocidade do vento diurno da 3° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

Figura 6 – Direção e velocidade do vento noturno da 3° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

As figuras 7 e 8 apresentam a componente principal 4. Há ocorrência de JBN no período do

dia e da noite. Durante o dia o JBN se encontra a 700 m (pressão atmosférica da ordem de

930 hPa) e durante a noite em 800 m (pressão atmosférica da ordem de 920 hPa), ambos

classificados como JBN-0.

Figura 7 – Direção e velocidade do vento diurno da 4° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.
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Figura 8 – Direção e velocidade do vento noturno da 4° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

Para o perfil vertical do vento diurno na ACP5 é notável a ausência de JBN e a velocidade do

vento em superfície foi maior do que em aproximadamente 100 m. Diferentemente, o perfil

vertical do vento noturno é caracterizado pela presença do JBN, sendo JBN-0, em 800 m

(pressão atmosférica da ordem de 920 hPa).

Figura 9 – Direção e velocidade do vento diurno da 5° componente da ACP, no CLA para o

período de julho a novembro de 2014.

Figura 10 – Direção e velocidade do vento noturno da 5° componente da ACP, no CLA para

o período de julho a novembro de 2014.

Analisando todas as 5 componentes principais da ACP, foi possível observar que durante o

período diurno houve uma menor ocorrência de JBN, sendo encontradas em 3 das 5

componentes, já no período noturno em todas as componentes havia a presença de fluxos no

perfil do vento, observados na tabela 2.

Tabela 2. Classificação das Componentes principais

A Tabela 5 apresenta a classificação de nuvens e o total de precipitação para a ACP1.

Seguindo o formato do Departamento De Controle Do Espaço Aéreo (DECEA), contendo

registros dos números correspondentes ao tipo de nuvem (Tabela 3), o número
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correspondente à área da abóbada celeste coberta por nuvens, (em oitavos),

independentemente das quantidades individuais das diversas camadas (Tabela 4). A partir de

dados diários de precipitação e cobertura total de nuvens no céu foi possível classificar o tipo

de nuvem e o total de precipitação que ocorre para cada uma das 5 componentes principais.

Tabela 3 – Tipo e total de nuvem

Tabela 4. Classificação das Componentes principais

Dia/mês: dia e mês; PREC: precipitação diária (mm); TOTAL: total de nuvens (oitavos); N1, N2 e N3: nuvens;
TIPO: tipo de nuvens (formato DECEA) e ALT: altura das nuvens (m)

Nota-se que há presença de nuvens do tipo stratus e cumulus gongestus nas altitudes de 450m

e 600m respectivamente, observa-se também que não há ocorrência de precipitação para o

período em que ocorreu a componente 1. Conseguinte, a Tabela 6 apresenta a classificação de

nuvens e o total de precipitação para a componente 2. Onde pôde-se observar a presença de

somente um tipo de nuvem, Cirrustratus. Na altitude de 9000m e que não há novamente a

presença de precipitação. Para a componente 3, apresentados na Tabela 7, a ausência da

precipitação ainda é notada, porem há presença de nuvens, dos tipos Altostratus, Stratus e
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Cumulus congestus nas altitudes de 3000m, 450m e 600m, respectivamente, e em grande

quantidade, caracterizando um dia de céu nublado.

Tabela 5. Classificação das Componentes principais

Dia/mês: dia e mês; PREC: precipitação diária (mm); TOTAL: total de nuvens (oitavos); N1, N2 e N3: nuvens;
TIPO: tipo de nuvens (formato DECEA) e ALT: altura das nuvens (m)

Tabela 6. Classificação das Componentes principais

Dia/mês: dia e mês; PREC: precipitação diária (mm); TOTAL: total de nuvens (oitavos); N1, N2 e N3: nuvens;
TIPO: tipo de nuvens (formato DECEA) e ALT: altura das nuvens (m)

A Tabela 8 apresenta a classificação de nuvens e o total de precipitação para a componente 4.

Para tal componente, mantem-se a ausência da precipitação e a grande quantidade de nuvens,

observa-se 2 tipos de nuvens, sendo elas: Stratus e Cirrustratus. Em altitudes de 450m e

9000m. Para a última, mas não menos importante, a componente 5 é apresentada na Tabela 9.

Permanecendo a ausência de precipitação e presença de nuvens Stratus e Cirrustratus (450m

e 9000m), respectivamente.

Tabela 7. Classificação das Componentes principais

Dia/mês: dia e mês; PREC: precipitação diária (mm); TOTAL: total de nuvens (oitavos); N1, N2 e N3: nuvens;
TIPO: tipo de nuvens (formato DECEA) e ALT: altura das nuvens (m)
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Tabela 8. Classificação das Componentes principais

Dia/mês: dia e mês; PREC: precipitação diária (mm); TOTAL: total de nuvens (oitavos); N1, N2 e N3: nuvens;
TIPO: tipo de nuvens (formato DECEA) e ALT: altura das nuvens (m)

3. Resultados

Através da ACP, estatística utilizada neste projeto, foi possível ter uma boa visualização e

entendimento do comportamento do vento na vertical no CLA e, também identificar os JBN.

Segundo Silva, P.N. e Corrêa, C.S. [10], a velocidade dos ventos durante o dia é maior do que

durante a noite caracterizando, circulação de brisa observou-se a ausência de precipitação, e

uma grande variedade de nuvens. As ACP’s 3 e 4 tiveram os maiores valores de JBN, com

tipos de nuvens Stratus, diferindo somente no total de nuvens em oitavos, onde a ACP3 teve

em média a metade do céu coberto. Ocorrida na parte da noite, sendo uma brisa terrestre, ou

seja, quando o continente está mais frio que o oceano. Segundo Atkinson, B.W., 1981: [11],

as brisas marítimas ocorrem em atmosfera instável, por este fato, observou-se a ausência de

nuvens convectivas e consequentemente, ausência de precipitação. Nuvens do tipo stratus

não caracterizam como nuvens de atmosfera instável, ou seja, não precipitantes, estas

também não produzem jatos ascendentes e subsidentes, como as nuvens tipo Cumulusnimbus.

Deste modo, as nuvens Stratus não causam interferências no perfil vertical do vento.

5. Conclusões

Através da utilização da técnica de modelagem estatística multivariada da ACP, foi possível

ter uma boa visualização do perfil vertical do vento no CLA. O que também permitiu a

identificação da ocorrência de JBN no período noturno. Através da precipitação diária

acumulada e dos tipos de nuvens, observou-se que as ACP’s deste período não sofrem

influência, pois as nuvens ocorridas foram nuvens não precipitantes, confirmado pela

ausência de chuva em todas as componentes.
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Resumo

As formulações das borrachas nitrílicas para proteção térmica em aplicações do Instituto de

Aeronáutica e Espaço (IAE) foram reavaliadas para estar em concordância com diretrizes

internacionais do REACH (Registration, Evaluation, Authorisation and Restriction of

Chemicals). O plastificante Dibutyl Phthalate (DBP), presente nestas formulações, mostrou-

se nocivo ao ser humano, tornando sua substituição necessária. Em face disso, sendo a adesão

entre diferentes interfaces uma propriedade importante, esse trabalho analisou a resistência

adesiva entre mantas de borracha nitrílica sem o DBP, ou seja, substituindo-o por um

plastificante sem ftalatos, o Eastman 168 (DOTP). Em ensaios de adesão, de acordo com a

Norma ASTM D879, constatou-se que a substituição do DBP pelo DOTP proporcionou um

ganho na resistência adesiva entre o adesivo X-279 e as mantas de borracha crua em 38,1% e

20,5% entre as mantas de NBR crua com a borracha vulcanizada em relação à formulação

com DBP. Este fato pode ter ocorrido pela similaridade na densidade dos grupos polares

entre o adesivo testado com as borrachas formuladas com o novo plastificante. A maior

resistência adesiva na interface entre o adesivo e as mantas de borrachas cruas pode ser

justificada pela maior mobilidade entre as cadeias poliméricas, que facilita a interdifusão

entre o adesivo e borracha.

1. Introdução

O mecanismo de transporte dos veículos aeroespaciais produzidos pelo IAE concentra-se,

principalmente, na figura do motor foguete a propelente sólida (MFPS) composta por uma

carcaça, geralmente metálica ou de material compósito, separada do propelente por uma

proteção térmica elastomérica, para garantir a integridade das estruturas próximas durante a
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queima de propelente. As borrachas geralmente utilizadas na proteção térmica são a Etileno-

Propileno-monômero de Dieno (EPDM) e a Acrilonitrila-Butadieno (NBR), com

características de elevada resistência às tensões mecânicas e térmicas, fundamentais para um

isolante térmico que será submetido a alta temperatura e pressão [1,2]. Um dos aditivos

utilizados em uma formulação de borracha NBR produzida pelo IAE é o plastificante DBP.

Entretanto, com a diretriz 51 do anexo XVII do regulamento europeu nº 1907/2006 relativo

ao REACH, que classificou quatro ftalatos, dentre eles o DBP, como substâncias tóxicas para

reprodução, não podendo ser utilizados numa concentração maior ou igual a 0,1% em peso do

material plastificado [3]. O DBP mostrou ser tóxico, promovendo herança transgeracional

epigenética em adultos e alterações genéticas por biomarcadores em esperma através da

exposição a esses ftalatos em ratos de laboratório grávidos e em crianças, sendo um desses

efeitos o de disruptor endócrino, alterando as funções endócrinas e hormonais do corpo

humano, como apontado no próprio anexo XVII relativo ao REACH [3,4]. Ema et. al. [5]

apontou o DBP como embrioletal e teratogênico em ratos, causando aumento significativo na

taxa de perda gestacional durante períodos pré e pós-implantação, tais fatos foram observados

em conjunto com a baixa decidualização da uterina o que evidencia uma deficiência na

função da uterina causada pelos ftalatos [5,6]. No âmbito de saúde pediátrica, Mendiola et. al.

[7] relatou que a exposição à ftalatos causa uma menor distância anogenital entre bebês com

maior exposição à ftalatos, tal distância é associada à qualidade e quantidade de esperma.

Visto que as propriedades físicas, químicas e a processabilidade de um dado composto

elastomérico estão diretamente relacionadas à formulação [8], faz-se necessária a substituição

do plastificante DBP por um plastificante que não ofereça riscos à saúde humana e sem

redução nas propriedades do produto. Ao selecionar um plastificante, cuja função é aumentar

a mobilidade das cadeias, flexibilizando a formulação [9], leva-se em conta a sua eficiência e

compatibilidade. Este último depende da polaridade, tamanho de molécula e configuração

estrutural e a eficiência dependem do efeito de solvatação das moléculas de plastificante. Um

aspecto importante referente ao funcionamento do motor-foguete é a adesão adequada entre

as mantas de borracha que compõe a proteção térmica, sendo assim é importante

compreender adesão, um fenômeno complexo e multidisciplinar, recorrente na natureza e de

grande importância em diversas aplicações técnicas e científicas [10]. Os principais modelos

que descrevem o adesivo são o eletrostático, mecânico, de adsorção termodinâmica, químico

e difusional. Este último foi proposto por Voyutskii em 1949 [11] e é utilizado para se
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explicar a auto-adesão entre materiais poliméricos, e baseia-se na troca mútua de segmentos

de macromoléculas entre adesivo e substrato, desenvolvendo uma interfase que conecta

ambos adesivo e polímero; que devem ser solúveis entre si e possuir mobilidade adequada em

suas cadeias [12-14]. Além disso, a polaridade é um importante fator no fenômeno adesivo,

Baszkin e Ter-Minassian-Saraga [14] e Gryson et al. [15] demonstraram que uma maior

densidade de sítios polares na interface da borracha incrementa o fenômeno adesivo, como é

o caso da NBR que possui grupos polares em sua superfície [16]. A presença de grupos

polares no adesivo também aumenta sua adesão a materiais que apresentam densidade de

sítios polares [17]. Assim, neste estudo, o efeito da adesão entre o adesivo e as mantas de

NBR com um plastificante de composição livre de ftalatos, baseado no Dioctil Tereftalato

(Dioctyl Terephthalate, DOTP), que é metabolizado de forma diferente que os ftalatos ou

orto-ftalatos (não apresentando reprotoxicidade), foi verificado [18].

2. Materiais e Métodos

A partir da nova formulação de NBR (com plastificante Eastmann 168, sem Ftalatos) cortou-

se amostras cilíndricas de 28 mm de diâmetro e aproximadamente 2 mm de espessura. Os

corpos de prova (CDP) de tração para adesão consistem em duas amostras de borracha e dois

suportes metálicos conforme a Figura 1 a seguir:

Figura 1. Imagem de um cdp de adesão com suporte metálico (cor cinza) e borracha (cor
preta).

Cada suporte tem em sua face uma amostra de borracha aderida através de dois adesivos, o

252X para adesão de interface borracha crua e metal e 2216 para boracha vulcanizada e

metal, ambos da empresa Lord. A adesão entre os conjuntos de borracha-metal/suporte foi

feita entre as interfaces das borrachas com adesivo X-279, que é um adesivo a base de

neoprene utilizado na indústria aeroespacial.
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Os CDPs foram curados em estufa Marconi modelo MA 033 com circulação e renovação de

ar, por 6 horas a 140ºC e em autoclave Ferlex 2296 série 2302 por 2 horas e meia a 140ºC.

Por fim ensaiou-se todas as configurações, NBR crua versus NBR crua (NBRc x NBRc) e

NBR crua versus NBR vulcanizada (NBRc x NBRv), sob tração no equipamento da ZWICK

modelo 1474-modernizada série 92086/01, na velocidade de 1,3 mm/min, de acordo com o

especificado pela norma ASTM D897.

3. Resultados e Discussão

Foram ensaiados corpos de prova, preparados conforme a Norma ASTM D 897, para

avaliação da adesão entre mantas cruas e manta crua e vulcanizada de borracha nitrílica

conhecida como NB-7113, onde o plastificante DOP foi substituído pelo EASTMAN 168

sem ftalato (DOTP). Foram avaliados e comparados os resultados de 8 CDP.

3.1 Configurações NBRc x NBRc e NBRc x NBRv com cura em estufa

Os dados de tensão máxima para os CDP referentes às configurações NBRc x NBRv e NBRc

x NBRc com adesivo X-279 estão dispostos na Tabela 1. A Figuras 2 mostra os gráficos da

tensão máxima para a configuração NBRc x NBRv e NBRc x NBRc, respectivamente.

Tabela 1. Resultados de adesão máxima para as configurações NBRc x NBRv e NBRc x

NBRc com adesivo X-279 curados em estufa.

CDP NBRc x NBRv
Tensão Máxima (MPa)

NBRc x NBRc
Tensão Máxima (MPa)

Média 1,76±0,34 2,23±0,12
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Figura 2. Distribuição da resistência adesiva dos CDP de NBRc x NBRc (a) e NBRc x NBRv

(b) com adesivo X-279 curado em estufa.
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A Figura 3 mostra o comparativo entre os resultados da resistência adesiva das configurações

NBRc x NBRc e NBRc x NBRv com o adesivo X-279.
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Figura 3. Comparativo entre as resistências adesivas médias entre as configurações NBRc x
NBRv e NBRc x NBRc com adesivo X-279 curado em estufa.

Analisando a Figura 3, evidencia-se uma maior resistência adesiva média, e menor

variabilidade dos resultados, para a configuração NBRc x NBRc, com um aumento

percentual relativo de 21,07% em relação a NBRc x NBRv. Justifica-se essa diferença pelo

fenômeno de interdifusão facilitado pela maior mobilidade das cadeias em borrachas cruas, o

processo de vulcanização promove um aumento da rigidez e redução da mobilidade das

cadeias poliméricas através da reticulação [11,12].

3.2 Resistência Adesiva: DBP x Eastman 168

Comparou-se com os resultados de resistência adesiva das configurações NBRc x NBRc e

NBRc x NBRv formuladas com DOTP (sem ftalato) e DBP. Ambos foram curados em estufa

por 6h a 140ºC (dados provenientes de relatório interno do IAE, Tabela 2) [19].

Tabela 2. Resultados de adesão máxima para mantas de NBRc x NBRv e NBRc x NBRc com
plastificante DBP e adesivo X-279 [19].

NBRc x NBRv / DBP NBRc x NBRc / DBP
Tensão Máxima Média (MPa) Tensão Máxima Média (MPa)

Média 1,43±0,45 [19] 1,38±0,20 [19]
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A Figura 4 a seguir mostra o comparativo entre os resultados da configuração NBRc x NBRv

e NBRc x NBRv com o plastificante Eastman 168 e com o plastificante DBP.

Eastman 168 DBP
0,0

0,5

1,0

1,5

2,0

2,5

Te
ns

ão
 M

áx
im

a 
M

éd
ia

 (M
Pa

)

Configuração

NBRc x NBRc
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Figura 4. Comparativo entre resistências adesivas médias para NBRc x NBRv (a) e NBRc x

NBRc (b) com plastificantes Eastman 168 e DBP.

De acordo com a Figura 4, a formulação com o plastificante Eastman 168 apresentou melhor

resistência adesiva quando comparado com o DBP para a configuração NBRc x NBRc, dado

o menor desvio em relação à média da distribuição, do que para a NBRc x NBRv, com

desvios relativamente altos, o que tornam o resultado menos preciso. O plastificante Eastman

168 pode ter aumentado a resistência adesiva da NBR por apresentar similaridade com os

grupos polares do adesivo X-279 [17]. A configuração NBRc x NBRc/Eastman 168

apresentou melhor desempenho, com (2,23±0,12) MPa, ou seja, houve um aumento de 38,1%

em relação a formulação com DBP (1,38±0,20) MPa. Para a configuração NBRc x NBRv, o

aumento relativo de resistência adesiva com o Eastman 168 foi de 20,5%. Isto mostra que a

substituição do DBP pelo Eastman 168 não caracterizou perda de resistência adesiva, mas

sim um ganho. A configuração NBRc x NBRc apresentou melhor resultado comparado com a

configuração NBRc x NBRv, devido a maior mobilidade e interação entre as cadeias

poliméricas de borrachas cruas em relação a borrachas vulcanizadas (reticulação), facilitando

a interdifusão e produzindo uma melhor interfase [11,12].

3.3 Comparativo entre processos de cura: Autoclave x Estufa

O efeito do tipo de processo de cura na resistência adesiva das mantas foi analisado através

das configurações NBRc x NBRc e NBRc x NBRv, ambos com adesivo X-279. Os dados das

Eastman 168 DBP
0,0

0,5

1,0

1,5

2,0

Te
ns

ão
 M

áx
im

a 
M

éd
ia

 (M
Pa

)

Configuração

NBRc x NBRv



Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

7

configurações curadas em estufa são os mesmos da seção 3.1 enquanto os dados obtidos da

cura em autoclave das configurações NBRc x NBRv e NBRc x NBRc estão na Tabela 3 e

ilustrados pelas Figuras 5 e 6.

Tabela 3. Adesão máxima para mantas de borracha NBRc x NBRv com adesivo X-279
curadas em autoclave.

CDP NBRc x NBRv
Tensão Máxima (MPa)

NBRc x NBRc
Tensão Máxima (MPa)

Média 1,84±0,34 1,67±0,13
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Figura 5. Distribuição da resistência adesiva dos CDP de NBRc x NBRv com adesivo X-279
curado em autoclave.
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Figura 6. Distribuição da resistência adesiva dos CDP de NBRc x NBRc com adesivo X-279
curado em autoclave.

Comparando os resultados médios obtidos da Figura 2 (NBRc x NBRv/Estufa) e da Figura 5
(NBRc x NBRv/Autoclave) montou-se o gráfico da Figura 7.
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Figura 7. Comparativo entre resistências adesivas médias para NBRc x NBRv curadas em
estufa e em autoclave.

Os resultados obtidos são próximos entre si, entretanto os CDP curados em autoclave

apresentaram menor desvio em sua distribuição. Sendo assim, não se pode definir qual

processo de cura teve melhor desempenho. A cura em autoclave aparentemente possui maior

reprodutibilidade, porém três CDP foram descartados por sua baixa resistência. Para análise

das configurações NBRc x NBRc utilizou-se a Figura 2 (b) e a Figura 6 para montar-se o

gráfico da Figura 8 a seguir.
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Figura 8. Comparativo entre resistências adesivas médias para NBRc x NBRc curadas em
estufa e em autoclave.

Diferentemente da configuração anterior, a resistência média obtida pelos CDP de NBRc x

NBRc curados em estufa foi superior em 21,2% comparado com a resistência adesiva média

dos CDP curados em autoclave, e sua distribuição também apresentou menor desvio. A
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principal diferença entre os dois métodos é a aplicação de pressão na autoclave, o que não

ocorre na estufa. Isso acarreta numa maior velocidade de vulcanização, evidenciado pelas 2h

de vulcanização em autoclave, mas que foi compensado pelas 6h de vulcanização em estufa.

Thiessen e Kirch [20] demonstraram que a aplicação de pressão induz a cristalização em

borrachas; reduzindo a mobilidade de suas cadeias. Assim, a cura em autoclave, ao aplicar

pressão, pode ter reduzido a mobilidade dos segmentos de cadeias e, consequentemente, ter

diminuído a interdifusão entre borracha e adesivo e sua resistência à tração.

4. Próximas Etapas

Estudos comparativos com outros adesivos para analisar as interfaces de falha coesiva e

adesiva para maior detalhamento do mecanismo de falha e do comportamento adesivo.

Análises de interface através de MEV e espectrometria de íons de alta energia dentre outras

são utilizadas para observar a interdifusão e podem ser empregadas. Realizar a cura de uma

amostragem maior, para maior confiabilidade dos resultados.

5. Conclusões

Evidenciou-se, por fim, que a alteração do plastificante DBP pelo Eastman 168 na

formulação de mantas de NBR para proteção térmica acarretou um ganho de resistência

adesiva, do qual mantas entre NBRc x NBRc, com (2,23±0,12) MPa, apresentaram melhor

desempenho, com ganho de 38,1% em relação a resistência de mantas com DBP. Para mantas

de NBRc x NBRv, esse ganho foi de 20,5% e sua resistência foi de (1,76±0,34) MPa.

Explica-se, com base na literatura [11,12], que as mantas de borracha crua facilitam a

interdifusão devido sua maior mobilidade de cadeias, que são mais rígidas nas vulcanizadas,

promovendo uma melhor interfase borracha-adesivo. A maior semelhança quanto à densidade

de sítios polares entre NBR com Eastman 168 e o adesivo provavelmente foi maior do que a

configuração NBR com DBP, explicando a maior resistência adesiva [17]. Na análise do

método de cura empregado verificou-se que uma resistência adesiva média 21,2% maior nas

configurações curadas em estufa. Isto se deve, possivelmente, à pressão aplicada pela

autoclave, que reduz a mobilidade dos segmentos de cadeia da borracha dificultando a

interdifusão e uma interface bem definida entre borracha e adesivo [20].
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Resumo

O presente trabalho tem por objetivo realizar o estudo da influência de alguns parâmetros na

geração de malhas computacionais, para que simulações numéricas utilizando ferramentas de

Dinâmica dos Fluidos Computacional (CFD) possam ser realizadas. Como estão disponíveis

resultados experimentais obtidos de ensaios em túnel de vento transônico, pretende-se

também comparar os resultados obtidos numericamente, uma vez que isto ajuda nos estudos

de aprimoramento das técnicas de geração de malhas utilizadas. Contudo, conclui-se que os

estudos realizados durante o trabalho nos proporcionaram a definição de uma distância da

fronteira externa correta a ser utilizada para a geração da malha podendo dar início ao

refinamento de malha visando uma maior precisão nos resultados das análises de CFD nos

concedendo uma malha independente.

1. Introdução

O Foguete Sonda III foi desenvolvido para testar algumas tecnologias necessárias ao

desenvolvimento do Veículo Lançador de Satélites (VLS), sendo o mesmo utilizado também

como plataforma para estudos atmosféricos, pelo Brasil e em conjunto com a Alemanha.

Durante seu voo, o Sonda III atinge velocidades supersônicas ainda com o motor do primeiro

estágio. Isto faz com que apareçam ondas de choque sobre a região do interestágio, logo após

as empenas do segundo estágio.
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Para produzir resultados relevantes para o estudo da aerodinâmica do Sonda III, buscando

visualizar a interação entre as ondas de choques e a camada limite, foi de utilizar técnicas de

Dinâmica dos Fluidos Computacional (CFD). Estas técnicas de CFD, em conjunto com os

dados dos experimentos já realizados pelo Instituto de Aeronáutica e Espaço - IAE em Túnel

de Vento Transônico Piloto (TTP), formam a base para os estudos sobre o desempenho do

veículo, e são imprescindíveis para analisar futuros projetos. Portanto, as simulações

utilizando CFD precisam estar de acordo com os dados experimentais para que se possa

extrapolar seus resultados para faixas de número de Mach do voo do veículo para as quais

não é possível realizar ensaios no TTP.

Um dos aspectos mais importantes em análises de CFD diz respeito à geração de malhas

computacionais. Estas malhas são, em última análise, a descrição do domínio no qual

ocorrerá o escoamento. Para que este domínio seja representativo, em algum grau, do

ambiente no qual ocorrerá o voo, estas malhas computacionais precisam ser geradas segundo

um panorama multiobjetivo. Os principais objetivos a serem estudados no presente trabalho

são a captura dos principais fenômenos aerodinâmicos, através do correto refinamento de

malha, e a distância da fronteira externa da malha até a superfície do foguete. Isto é

conhecido na literatura como estudo de independência de malha. Por estudo de independência

de malha entenda-se o estudo dos parâmetros de geração de malha que tornam os resultados

livres de efeitos de malha.

2. Materiais e Métodos

Para a concepção dos trabalhos, utilizou-se de ferramentas computacionais disponibilizadas

pelo IAE além de, aulas aplicadas com o objetivo de entender basicamente a Dinâmica dos

Fluídos Computacional (CFD) e o processo de geração de malhas e a sua importância.

A ferramenta principal utilizada para o processo de geração de malha é o ICEMCFD da

empresa ANSYS, onde todos os conceitos aprendidos referentes a este processo foram

aplicados e para a execução das simulações do escoamento em torno do veículo de sondagem

Sonda III, utilizou-se do software CFD++.

As análises realizadas ao longo da execução dos trabalhos foram baseadas nos dados

experimentais já disponibilizados pelo IAE onde, foram realizados ensaios em túnel de vento

buscando a visualização dos fenômenos aerodinâmicos encontrados em torno do Sonda III
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durante a fase transônica e supersônica do voo. As técnicas de schlieren e de Tinta Sensível a

Pressão (PSP) foram utilizadas para obter os resultados experimentais. A Figura 1 representa

a técnica de schlieren aplicada durante o ensaio em túnel e a Figura 2 demostra a aplicação da

Tinta Sensível a Pressão.

Figure 1 - Aplicação da Técnica de schlieren.

Figure 2 - Aplicação da Técnica de Tinta Sensível a Pressão (PSP).

3. Resultados

Estudo da distância ideal da fronteira externa.

A fronteira externa, ou “farfield”, é a fronteira mais afastada da superfície do modelo a ser

analisado, em que é feito uma pré modelação da malha com o propósito de distinguir as

condições do escoamento presentes. A estruturação do domínio de cálculo parte da ideia de

se criar uma fronteira que não venha interferir na resolução dos cálculos das variáveis do

escoamento. Partindo-se desta ideia, iniciou-se o desenvolvimento do primeiro farfield com

um tamanho referente a 200 vezes o comprimento do Sonda III. Porém, viu-se que esta

distância não permitiria uma boa qualidade dos resultados dos casos. Com isso, decidiu-se

projetar a fronteira externa com um tamanho de 20, 15, 10 e 5 mil vezes maior em relação ao

maior diâmetro do Sonda III dando início aos estudos de distância de farfield. Com a
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fronteira externa já desenhada em torno do modelo do Sonda III pode-se dar continuidade aos

trabalhos gerando-se uma pré-malha. A figura a seguir demostra as 4 condições iniciais para

a realização do estudo da fronteira externa ideal para a realização das análises finais.

Figure 3 - Desenho das posições da fronteira externa estudadas neste trabalho em torno da
geometria do Sonda III.

Com o farfield pronto, pode-se dar início a geração de uma malha preliminar menos refinada,

para garantir que as análises estejam coerentes aos dados experimentais passados. Uma malha

menos refinada permite que o andamento de cada rodada dos casos analisados seja mais

rápido, permitindo uma otimização do tempo no decorrer dos estudos de farfield. Após a

geração da malha, converteu-se a pré-malha em uma malha não estruturada antes de exportá-

la para o CFD++. Antes da exportação, fez-se a modificação da malha, passando-a de 2D

para 3D. Entretanto, uma malha em 3D exige muito tempo para ser analisada devido a

elevada quantidade de pontos e número de elementos encontrados dentro do seu domínio. Por

isso, buscou-se uma solução para se otimizar este tempo gasto, pois cada análise leva em

torno de 3 a 4 horas. Isso tudo, para 32 casos a serem rodados, totalizava 112 horas, levando

assim muito tempo para chegarmos em uma conclusão. Com isso, a solução encontrada para

este problema foi de, ao invés de utilizar uma malha em 3D, passar a usar uma malha em 2D

Axial, a qual nos entregaria os mesmos resultados de um domínio em 3D utilizando menos

tempo para cada rodada, passando de horas para minutos, nos dando o benefício de rodar 12

casos ao mesmo tempo em menos de 2 horas. Desde então, passou-se a utilizar uma malha

em 2D Axial para todos casos a serem rodados. A figura a seguir mostra uma comparação

entre os dois tipos de malha 2D Axial e 3D, mostrando praticamente a mesma distribuição de

pressão.
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Figure 4 - Comparação entre dois tipos de malha mostrando a distribuição de pressão.

Com a malha pronta, iniciou-se as análises para cada caso a ser rodado de forma a se

encontrar a distância ideal da fronteira externa, variando-se todas as condições primitivas de

voo. Após as análises, gerou-se um gráfico de comparação entre a condição utilizada nos

ensaios experimentais de cada farfield criado, possibilitando uma visualização da variação de

cada caso. O gráfico gira em torno do coeficiente de pressão (Cp) pela distância de cada

fenômeno ocorrente ao longo do veículo de sondagem.

No Gráfico 1 percebe-se que as variações existentes para cada farfield não são consideráveis,

pois, a porcentagem resultante da variação entre o Cp para cada condição equivale à 0,0045%

afirmando que as interferências nos resultados das análises são desprezíveis devido a variação

ser pequena. Portanto, definiu-se que a distância ideal para fronteira externa para que não

haja interferência nos resultados das análises equivale a 5 mil vezes o tamanho do maior

diâmetro do Sonda III (Farfield 0.5).

Gráfico 1- Comparação dos resultados de cada farfield para Mach = 0.9.

Estudo do Refinamento de Malha
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O refinamento de malha é requisitado devido a necessidade de obter resultados mais precisos,

com um grau de qualidade maior, fazendo com que as análises numéricas fiquem de acordo

com os dados experimentais de referência disponibilizados no início do projeto. Visto que

uma das etapas deste trabalho é o estudo de refinamento de uma malha ideal para se obter

resultados mais próximos do real, ou seja, experimental, serão abordados três tipos de

refinamento de malhas realizados no decorrer deste trabalho. A primeira malha a ser

analisada foi gerada incialmente com pouca quantidade de pontos, ou seja, mais grossa, para

que os primeiros estudos como a distância ideal da fronteira externa fossem realizados em um

tempo menor. Como características, ela possui uma quantidade de nós e elementos de malha

relativamente baixa (número de elementos: 73.772; quantidade de nós: 73.200), porém ideal

para se obter bons resultados. A Figura 5 demonstra a primeira malha gerada.

Figure 5 - Vista ampliada na região de interesse estudada.

No processo de refinamento da segunda malha, Figura 6, decidiu-se dobrar a quantidade de

elementos de malha e nós em todos os sentidos, buscando sempre manter a mesma

quantidade de elementos de malha dentro da camada limite respeitando o valor de y+

calculado no início do trabalho. Número de elementos de malha: 295.542; quantidade de nós:

294.400.
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Figure 6 - Vista ampliada na região de interesse estudada.

Por fim, na terceira malha, Figura 7, decidiu-se implementar o mesmo conceito utilizado na

segunda malha dobrando a quantidade de nós e elementos de malha deixando-a mais

refinada, também, respeitando a mesma quantidade de elementos de malha dentro da camada

limite. Número de elementos de malha: 1.247.162; quantidade de nós: 1.244.800.

Figure 7 - Zoom ampliado na região de interesse estudada.

Com isso, iniciou-se as análises de CFD com as três malhas geradas buscando-se observar

algumas condições como o tempo de processamento das análises de cada malha e a qualidade

dos resultados. Após cada simulação das respectivas malhas gerou-se um gráfico de

comparação utilizando a distribuição do coeficiente de pressão ao longo do veículo de

sondagem principalmente na área de interesse a ser estudada obtendo os seguintes resultados:

• Em relação ao tempo de simulação de cada malha, observou-se que

ouve uma grande diferença entre cada uma delas sendo que a malha de número três

levou em torno de 3 horas para ser rodada, sendo que as outras duas levaram algo em

torno de minutos para serem analisadas.

• Com as análises já finalizadas gerou-se os valores de Cp para cada
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malha colocando-os em um gráfico relacionados ao comprimento do Sonda III,

observando-se que as alterações entre cada resultado eram relativamente baixas

chegando a conclusão que a malha de número 1 é suficiente para se obter resultados

bons e bem aproximados dos dados experimentais, além de manter um menor tempo

de processamento para cada situação a ser analisada.

Gráfico 2- Comparação entre a distribuição de pressão ao longo do veículo de sondagem das

três malhas refinadas geradas.

Comparação entre os dados experimentais e as análises realizadas.

Após a finalização das análises computacionais, comparou-se os dados experimentais com os

resultados gerados em CFD buscando validar os trabalhos desenvolvidos. Com isso, gerou-se

um gráfico de comparação entre os valores do coeficiente de pressão tirado das análises de

CFD com os valores já calculados e obtidos nos ensaios experimentais em túnel de vento

distribuído ao longo do Sonda III. A figura a seguir demonstra o gráfico de comparação entre

esses resultados onde, observa-se uma pequena divergência entres os dados experimentais

com os valores tirado das análises de CFD, porém, está divergência é muito pequena

chegando a 1% de variação. Com isso, conclui-se que as análises realizadas em CFD

comparadas com os dados experimentais são satisfatórias, entretanto, é possível diminuir esta

porcentagem de variação aplicando mais tempo em estudo de modelamento de turbulência

fazendo com que as condições de escoamento nas análises de CFD estejam mais próximas

das do Túnel de Vento Transônico Piloto.
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Figure 8 - Gráfico de comparação entre os valores de Cp distribuídos ao longo do Sonda III dos
dados experimentais e os resultados das análises em CFD.

4. Próximas Etapas

Otimizar cada vez mais o estudo de independência de malha realizado no presente trabalho e

aplicar esta metodologia no desenvolvimento de outros trabalhos que possam vir a ser

desenvolvidos pelo IAE.

5. Conclusões

Portanto, conclui-se que a fronteira externa ideal a ser utilizada no decorrer das simulações

para que não haja interferência nos resultados equivale a cinco mil vezes o tamanho do maior

diâmetro do Veículo de Sondagem, e que a malha grossa utilizada no decorrer do estudo é o

suficiente para fornecer os resultados desejados para os eventos ocorrentes na região da

camada-limite do interestágio. Assim, o presente trabalho forneceu os resultados desejados

para um primeiro estudo de independência de malha em relação as simulações aerodinâmicas

do veículo de sondagem Sonda III chegando a uma condição inicial para que outros trabalhos

possam ser desenvolvidos.

6. Divulgação dos Resultados

Ao longo do desenvolvimento desta pesquisa, foi-se possível divulgá-lo e apresentá-lo no

Encontro de Iniciação Cientifica (ENIC) durante o VIII Congresso Internacional de Ciência,

Tecnologia e Desenvolvimento (CICTED) realizado na Universidade de Taubaté – UNITAU
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em outubro de 2019, além de já ter sido apresentado no ENIC realizado no Instituto de

Aeronáutica e Espaço – IAE. Com isso, foi-se possível também utilizar desta pesquisa para

compor o meu Trabalho de Graduação em Engenharia Aeronáutica recebendo assim, a nota

máxima e me dando a graça de se forma com excelência.
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Resumo 

Neste projeto, um eletrodo leve flexível composto por polipirrol (PPy) depositado 

eletroquimicamente sobre superfície de fibra de carbono foi obtido usando um procedimento 

eficiente de apenas uma etapa, através de um método galvanostático. Os eletrodos foram 

caracterizados morfologicamente pela microscopia eletrônica de varredura (SEM). As 

características de estrutura e composição desses eletrodos foram estudadas pela 

Espectroscopia Raman. Além disso, o desempenho capacitivo dos eletrodos foi investigado 

por Voltametria Cíclica (CV) e Espectroscopia de Impedância Eletroquímica (EIS). Os 

resultados confirmam que a eficiência da eletrodeposição do polímero com uma estrutura de 

filme fino, globular, porosa de grande área superficial melhora significativamente os 

processos de transporte de cargas e o desempenho pseudocapacitivo do eletrodo de fibra de 

carbono, que corresponde à alta condutividade elétrica e propriedades de armazenamento de 

energia deste capacitor de dupla camada (EDLC). 
 

1. Introdução 

A pesquisa acadêmica e a fabricação industrial de supercapacitores têm se intensificado, e as 

aplicações dos supercapacitores foram expandidas em uma variedade de campos, incluindo 

veículos elétricos, veículos elétricos híbridos e sistemas de armazenamento de energia [2]. 

Além disso, estimulado pela demanda no mercado de eletrônicos portáteis, bem como pelos 

avanços em nanomateriais e nanotecnologias, o desenvolvimento de supercapacitores 

altamente flexíveis com funções integradas usando materiais compatíveis torna-se uma 

tendência avassaladora [3].  

O campo aeroespacial exige arrojadíssimas propriedades, em particular combinações 

otimizadas de substancial economia de peso (que se traduz diretamente em benefícios de 
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custo no consumo reduzido de combustível), volume, densidade de potência, energia e 

estabilidade térmica e à vibração, capaz de atuar de maneira versátil nos ambientes mais 

agressivos [4, 5, 6]. A Figura 1 descreve a evolução dos materiais para estruturas 

aeroespaciais.  
Figura 1: Descrição das gerações de materiais predominantes em projetos de dispositivos aeroespaciais 

 
Fonte: M. Joshi, U. Chatterjee (2016, p. 245). 

Polímeros intrinsecamente condutores (ICPs), uma classe de polímeros orgânicos que 

conduzem eletricidade, foram primeiramente relatados por Hideki et al. em 1977 [1]. Os 

polímeros possuem várias propriedades que os tornam úteis como materiais aeroespaciais, 

incluindo baixa densidade, custo moderado, excelente resistência à corrosão e alta 

condutividade. Alguns polímeros são resistentes e transparentes, o que os torna adequados 

para janelas e coberturas de aeronaves [4]. Polianilina (PANI), polipirrol (PPy) e poli(3,4-

etilenodioxitiofeno) (PEDOT) são ICPs representativos com aplicações difundidas. Estudos 

extensos foram realizados para investigar o desempenho eletroquímico de energia 

armazenada desses eletrodos de polímeros condutores [7, 8, 9, 10].  
 

Polipirrol (PPy) 

Em virtude de sua alta condutividade intrínseca, estabilidade térmica, alta densidade de 

energia, bem como sua viabilidade em abordagens sintéticas, PPy foi um dos materiais de 

eletrodos condutores à base de polímeros mais estudados até o momento para baterias e 

supercapacitores [3, 9, 12]. Os Polipirróis (PPys) são formados pela oxidação do monômero 

Pirrol. Na grande maioria dos casos, essas oxidações foram realizadas por 

eletropolimerização em um substrato condutor (eletrodo) através da aplicação de um 

potencial externo ou polimerização química em solução pelo uso de um oxidante químico. 

Semelhante a outros polímeros condutores, os materiais de eletrodo à base de PPy apresentam 

desempenho eletroquímico ajustável determinado pela área de superfície efetiva e pelos 
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métodos de preparação. Até agora, existem vários métodos relatados para a síntese de PPy 

com diferentes tipos de morfologias, tais como agrupamentos de PPy porosos, nanoesferas de 

PPy, nanofios e nanotubos [3], pós microesféricos [19]. Essas abordagens produzem 

materiais de polipirrol com diferentes formas - as oxidações químicas geralmente produzem 

pós, enquanto a síntese eletroquímica leva a filmes depositados no eletrodo de trabalho [18]. 

A dopagem e o sistema π conjugado, devido aos métodos eletroquímicos e químicos, são 

responsáveis pela condutividade demonstrada pelo PPy. Dopagem e desdopagem resultam na 

forma oxidada de PPy e na forma neutra [20], respectivamente (Figura 2). 
Figura 2: (A) forma oxidada de PPy e (B) forma neutra de PPy. 

 
Fonte: M.A. Olatunji (2018, p. 467) 

A carga positiva é balanceada com contra-ânion para manter a neutralidade da carga. O 

doping vem do ânion de oxidante ou eletrólito usado na reação [20]. Neste trabalho, o 

objetivo principal foi a obtenção de eletrodos leves flexíveis composto por polipirrol (PPy) 

depositado eletroquimicamente sobre superfície de fibra de carbono estrutural através de 

método galvanostático.  
 

2. Materiais e Métodos 

2.1 Eletrossíntese de Polipirrol 

Todo o polipirrol (PPy) deste trabalho foi obtido por eletrossíntese em fibra de carbono 

estrutural. A deposição de PPy foi realizada por eletrossíntese em uma célula de 3 eletrodos 

acoplada a um potenciostato-galvanostato Metrohm Autolab PGSTAT 302 a partir de 0,1 mol 

L-1 de solução de pirrol recém destilado com ácido sulfúrico 0,5 mol L-1. O eletrodo de 

trabalho para a deposição de PPy foi um cabo de 5 cm de fibra de carbono Hexcel 282-50 

GRAPHITE "liso" com 3000 filamentos de 7,1 μm de diâmetro; o eletrodo auxiliar utilizado 

foi uma tela cilíndrica de platina, conforme a Figura 3. Uma janela de potencial também foi 

aplicada em 9 ciclos de 0 a 1,2 V vs Ag/AgCl a uma taxa de 50 mV s-1. O potencial de síntese 
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final foi estabelecido no pico anódico (referente à polimerização oxidativa do PPy na fibra). 

As amostras foram produzidas apenas a partir do PPy, eletrodepositado na fibra de carbono. 

As condições de concentração da solução de pirrol e dos parâmetros do processo de 

eletrossíntese foram adaptadas de Kazazi e Huang [9, 12]. 
Figura 3: Montagem da célula eletrolítica 

 
 

2.2. Caracterização e desempenho eletroquímico dos eletrodos preparados 

A morfologia da superfície dos eletrodos foi investigada com auxílio de microscópio 

eletrônico de varredura (MEV) com o equipamento Zeiss 435 VPI. A composição química 

dos eletrodos foi investigada por Espectroscopia Raman com o equipamento de evolução 

Horiba - Labram HR (laser de 532 nm).O desempenho eletroquímico dos eletrodos de PPy 

foi investigado por voltametria cíclica realizado dentro da janela potencial de -0,2 a 1,2V (vs. 

Ag/AgCl) em eletrólito 1,0 mol L-1 de H2SO4, como taxa de varredura em 10 mV s-1. A 

espectroscopia de impedância eletroquímica (EIS) foi medida na faixa de frequência de 10 

mHz a 1,0 MHz com uma amplitude potencial de ± 10mV em um eletrólito de 1,0 mol L-1 de 

H2SO4. Essas medições foram realizadas usando um potenciostato-galvanostato Metröhm 

Autolab PGSTAT 302, com o analisador de dados NOVA 1.11. 
 

3. Resultados 

A morfologia do eletrodo de PPy preparado foi observada por MEV. A Figura 4 refere-se à 

morfologia da fibra de carbono sob duas condições: pura e revestida com PPy. A morfologia 

do crescimento do PPy na fibra de carbono é representada por um filme muito fino em sua 

superfície e entre os monofilamentos.  

Pelas micrografias de MEV dos eletrodos sintetizados é possível observar crescimento de 

aglomerados de PPy nos monofilamentos com crescimento bem distribuído em toda sua 
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extensão. A Figura 4 B e C mostram o polímero depositado, composto por inúmeras 

nanopartículas aglomeradas e minúsculas que formam uma estrutura relativamente densa. 
Figura 4: A) fibra de carbono sem recobrimento (aumento de 5000x); B) fibra de carbono recoberta com PPy 

(aumento de 5000x); C) fibra de carbono recoberta com PPy (aumento de 10000x)  

 
Esse fenômeno de crescimento do PPy sobre PPy também ocorre em quantidades menores de 

maneira heterogênea em poucas regiões da fibra. Essa morfologia de polímero no eletrodo é 

importante para avaliar o seu comportamento em célula: pode facilitar a transferência de 

carga para o material do eletrodo de PPy, levando a valores interessantes de capacitância e 

armazenamento de energia [8, 9]. 
Figura 5: Espectros Raman de (a) PPy e (b) Fibra de carbono 

 
A interação entre PPy e fibra de carbono foi investigada por espectroscopia Raman. A Figura 

5 representa os espectros obtidos das amostras de fibra de carbono pura (b) e após o processo 

de eletrodeposição de PPy (a). 

A B C 
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Os espectros característicos de Raman para fibra de carbono mostram bandas em torno de 

1355 cm-1, que corresponde à carbonos sp3 desordenados e defeituosos (banda D), e 1585 cm-

1, que corresponde ao alongamento da ligação C-C de todos os pares de átomos de sp2 nos 

anéis e nas cadeias de carbono grafitado (banda G) [23, 24]. Os espectros característicos de 

Raman para PPy mostram o pico de alta intensidade em 1590 cm−1, que é atribuído à 

estrutura conjugada π (alongamento simétrico do anel C = C aromático). Os outros picos 

duplos em 1320 e 1380 cm-1 são atribuídos ao modo de alongamento de anel do PPy, 

indicando a oxidação efetiva do polímero bem como a interação fibra-polímero [21].Os picos 

duplos em 1050 e 1080 cm-1 são atribuídos à deformação no plano C-H. Os picos 940 e 990 

cm-1 são atribuídos à deformação do anel associada à di-cátions (bipolaron) e cátions radicais 

(polarons), respectivamente [21, 22]. As intensidades desses picos fornecem informações 

sobre a presença das respectivas espécies. 

O desempenho eletroquímico dos eletrodos de fibra de carbono puro e PPy foi investigado 

por voltametria cíclica (CV). O ensaio de voltametria cíclica permitiu obter o voltamograma 

contendo informações acerca de correntes anódicas em determinados potenciais. Dessa 

forma, foi possível determinar a janela de potencial para a eletropolimerização de pirrol, 

conforme a Figura 6(a). A Figura 6(b) representa a comparação das curvas CV do eletrodo 

puro de fibra de carbono e eletrodo de PPy na janela de potencial de -0,2 a 1,2 V (vs. 

Ag/AgCl) na taxa de varredura de 10 mV s-1. 
Figura 6: (a) Voltamograma de oxidação de pirrol;         (b) Voltamograma de polipirrol e fibra de carbono 

 
Analisando a Figura 6(a) o voltamograma, é notável o pico de corrente próximo a 0,4 V 

referente da oxidação do monômero, além de outro a 1,2 V, podendo indicar a protonação do 

PPy [9]. Porém, em um meio aquoso, o pico de corrente em 1,2 V pode favorecer a redução 
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de oxigênio, já que encontra seu limite próximo de 1,4 V (vs Ag/AgCl) [16]. Como mostrado 

na Figura 6(b), as curvas CV dos dois eletrodos apresentou características capacitivas 

diferentes. A área sob a curva voltamograma do eletrodo de PPy , comparativamente à fibra 

de carbono não recoberta com PPy, indica seu comportamento altamente capacitivo [9]. Essa 

característica é típica de material semelhante aos capacitores de dupla camada [2, 3, 8], ainda 

que contivesse efeitos ôhmicos de acomodação de carga (não necessariamente relacionadas 

ao material, mas à sua semi-célula funcionando em condição potenciodinâmica), o que sugere 

estudo em outras condições de eletrossíntese. Seja como for, o revestimento de fibra de 

carbono com PPy aumentou as propriedades capacitivas da fibra de carbono [8]. Tais 

melhorias significativas nas propriedades eletroquímicas do eletrodo de PPy podem ser 

atribuídas à sua condutividade aprimorada devido ao substrato de fibra de carbono condutor e 

ao contato do eletrodo e eletrólito, além da sua estrutura porosa e de grande área superficial 

[9]. 

A espectroscopia de impedância eletroquímica (EIS) foi empregada para avaliar com mais 

precisão a resistência à transferência de carga e o comportamento dos fenômenos na interface 

eletrodo / eletrólito. Os diagramas de Nyquist para os eletrodos de fibra de carbono puro e 

PPy no eletrólito aquoso 1,0 mol L-1de H2SO4 são mostrados na Figura 7. 
Figura 7: Diagramas de Nyquist relativos ao estudo por EIS dos eletrodos de fibra de carbono e PPy 

 
Ambos os espectros de EIS mostram um semicírculo nas altas frequências e uma linha com 

inclinação mínima nas baixas frequências. O semicírculo, em região de alta frequência, é 

atribuído à resistência de transferência de carga (Rct) na interface eletrodo/eletrólito e sua 
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capacitância de dupla camada (Cdl), e a linha reta ~ 90°, em região de baixa frequência 

corresponde às propriedades de armazenamento de carga por elementos refletivos limitados 

por difusão, comportamento da dupla camada que não é representado por um capacitor puro 

ideal, mas por um elemento de fase constante (CPE) com expoente de Euler próximo de 0,5 

ou por uma impedância do tipo Warburg [8, 17]. A interceptação dos semicírculos no eixo 

real (Z’) representa a resistência interna no sistema eletroquímico, que é derivada da 

combinação da resistência da solução e a resistência interna do eletrodo. A partir do diâmetro 

dos semicírculos na Figura 7, em altas frequências, o eletrodo de fibra de carbono puro exibe 

uma maior resistência à transferência de carga, porém, analisando o eletrodo PPy, é visto que 

o semicírculo relacionado ao PPy pode ter resistência total de aproximadamente 20 ohm [9]. 

Além disso, a maior resistência relacionada ao material em baixas frequências é do eletrodo 

de fibra de carbono puro. Sua impedância mostrou uma ordem de magnitude mais alta. A 

resistência do material, a partir do Z’, dada em baixas frequências é marcadamente superior à 

da fibra revestida com PPy. Justifica a adição de PPy para diminuir a resistência à 

transferência de carga na interface eletrodo-eletrólito da fibra. Da mesma forma, é possível 

inferir a baixa capacitância de dupla camada da fibra e o consequente aumento da mesma, 

quando revestidos os filamentos [8, 9]. 
 

4. Conclusões 

Portanto, verificou-se que o material de fibra de carbono revestido com PPy pode ser usado 

diretamente como eletrodo capacitor de dupla camada flexível encorajador para as aplicações 

em armazenamento de energia, e a facilidade demonstrada nesta abordagem prática para 

preparar eletrodos de alto desempenho para supercapacitores e baterias foi bem estudado. O 

eletrodo de fibra de carbono revestido com PPy exibiu desempenho eletroquímico bem mais 

pronunciado do que o eletrodo de fibra de carbono puro, incluindo excelente interação fibra-

polímero e morfologia que apresenta aparente grande área superficial, a avaliar por BET no 

futuro. 
 

5. Divulgação dos Resultados 

Trabalho aceito na 43º Reunião Anual da Sociedade Brasileira de Química – Maceió 2020. 
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Resumo 

 

A brisa marítima ocorre no período vespertino sobre áreas costeiras e consiste no escoamento que 

leva ar mais frio e úmido do oceano para o interior do continente. O trabalho consistiu em 

desenvolver um método objetivo de identificação da brisa marítima em São José dos Campos para o 

mês de julho a partir de dados de superfície coletados a cada minuto no aeroporto da cidade. O 

método foi implementado em Python no ambiente Spyder. A presença da brisa marítima foi 

identificada pelo método quando, entre 17 e 22 UTC, ocorre um aumento brusco de temperatura do 

ponto de orvalho a 2 m, e a direção do vento a 10 m permanece na direção entre E e S (90° a 180°) 

após o aumento. O método foi calibrado utilizando os dados de jul-2017. Para esse mês, após a 

calibração, o método apresentou um bom desempenho, com valores altos de acurácia e precisão. Para 

a validação, o método foi aplicado para jul-2014. Embora a precisão e acurácia tenham diminuído, o 

desempenho do método ainda se mostrou satisfatório. Portanto, a entrada e atuação da brisa marítima 

em São José dos Campos estão relacionadas a um padrão de comportamento das variáveis de 

superfície que pode ser utilizado em um método objetivo de identificação. 

 

1. Introdução 

 

A brisa marítima é uma circulação diurna em escala local ou regional que ocorre nos níveis mais 

baixos da atmosfera sobre regiões costeiras ou próximas à costa e é gerada pela diferença de 

temperatura do ar entre os lados continental (quente) e oceânico (frio) da costa (Fig. 1). Em geral, a 

brisa marítima inicia-se a partir do fim da manhã ou início da tarde, quando o vento à superfície 

começa a soprar de forma mais intensa do oceano para o continente, atingindo a máxima velocidade 

no final da tarde [1]. A entrada da brisa marítima sobre o lado continental da costa leva a mudanças 

de temperatura e umidade devido ao aporte de ar oceânico mais frio e úmido. 
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Fig. 1. Ilustração da circulação de brisa marítima. A brisa é indicada pela seta maior. As letras Q e F referem-se à 

superfície quente (sobre o continente) e fria (sobre o oceano), respectivamente. A nuvem indica a nebulosidade que 

ocorre sobre a frente de brisa. 

 

Estudos realizados desde a década de 1980 mostram que a brisa marítima proveniente do litoral 

paulista propaga-se continente adentro e afeta a Região Metropolitana de São Paulo [2]. Acredita-se 

que a brisa marítima também poderia afetar o Vale do Paraíba e, em particular, a cidade de São José 

dos Campos. Alguns estudos anteriores sugerem essa possibilidade [3, 4], mas não há um estudo 

observacional específico que comprove a atuação da brisa marítima em São José dos Campos (ou 

outra localidade do Vale do Paraíba). Para o Instituto de Aeronáutica e Espaço (IAE), o 

conhecimento sobre a atuação da brisa marítima em São José dos Campos é importante porque a 

brisa pode interagir com outras circulações e levar à ocorrência de tempestades na cidade, o que 

limitaria as atividades na Usina Coronel Abner, onde são realizados os ensaios de queima em banco 

e o carregamento dos propulsores desenvolvidos no instituto. 

 

O objetivo do presente trabalho é contribuir para a comprovação observacional da entrada da brisa 

marítima no Vale do Paraíba. Para tal, dados coletados a cada minuto no Aeroporto de São José dos 

Campos são utilizados como material básico. Diferentemente dos dados horários amplamente 

disponíveis, como o código METAR do Aeroporto de São José dos Campos, os dados a cada minuto 

são os mais adequados para estudos de brisa marítima, pois permitem a detecção de variações 

temporais bruscas no vento, na temperatura e na umidade associadas à sua entrada. 

 

O trabalho divide-se em dois projetos. No primeiro projeto, executado entre ago-2018 a jul-2019, os 

dados a cada minuto foram tratados e organizados utilizando scripts em Shell e Python, e a atuação 

da brisa marítima em São José dos Campos foi verificada subjetivamente para alguns dias do mês de 
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julho de 2017 (dias 12, 18, 22, 27 e 28) [5]. No segundo projeto, iniciado em ago-2019, o objetivo 

consiste em expandir os resultados anteriores por meio da obtenção de um método objetivo de 

identificação da ocorrência de brisa marítima em São José dos Campos para o mês de julho. Enfoca-

se um único mês por simplicidade, e julho é o mês escolhido devido ao fato da frequência de dias 

com brisa marítima no litoral paulista ser alta nesse mês [6]. Neste relatório, apresentam-se os 

resultados obtidos no âmbito do segundo projeto. 

 

Material 

 

O material básico para a identificação da brisa marítima em São José dos Campos consiste nos dados 

coletados a cada minuto por instrumentos meteorológicos instalados em uma estação automática no 

Aeroporto de São José dos campos (SBSJ). Neste trabalho, utilizam-se os dados entre 17 e 22 UTC 

das seguintes variáveis de superfície: temperatura do ponto de orvalho a 2 m (TD), e direção e 

velocidade do vento a 10 m (DIR e VEL, respectivamente). Outras variáveis, como a pressão à 

superfície, parecem ter importância secundária para a identificação da brisa [5]. Os dados encontram-

se disponíveis para o período (não-contínuo) de dezembro de 2010 a maio de 2018. Após um 

diagnóstico da qualidade dos dados, os anos de 2017 e 2014 são escolhidos porque, para esses anos, 

os dados de julho estão completos. Os dados de jul-2017 são usados na calibração do método 

objetivo de identificação da brisa marítima; os dados de jul-2014, na validação. 

 

Além dos dados a cada minuto, para o levantamento subjetivo dos dias com brisa – que é doravante 

chamado de método subjetivo – são também utilizadas: 

 as informações horárias do código METAR para o Aeroporto de São José dos Campos 

disponibilizadas pelo Comando da Aeronáutica (https://www.redemet.aer.mil.br/); 

 as imagens do satélite GOES-13 no canal visível disponibilizadas no “acervo de imagens” do 

Centro de Previsão de Tempo e Estudos Climáticos (CPTEC) (http://satelite.cptec.inpe.br); e 

 as análises sinóticas do CPTEC às 12 e 00 UTC, obtidas junto ao grupo de previsão do tempo 

do CPTEC. 

 

3. Metodologia 

 

Nos dados a cada minuto, a entrada ou a atuação da brisa marítima pode ser identificada por 

comportamentos particulares nas séries temporais entre 17 e 22 UTC. 
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 Para TD e VEL, a entrada da brisa pode ser identificada por mudanças ou transições 

expressivas [5]. No intervalo temporal em que ocorrem essas mudanças, a evolução temporal 

da variável (Y = TD ou VEL) pode ser modelada como uma função linear no tempo (t), ou 

seja, Y = A t + B, onde A é o coeficiente angular (> 0 durante a transição) e B, o coeficiente 

linear. Esses coeficientes, bem como o coeficiente de determinação (r²), são obtidos via 

regressão linear para períodos de 20 min. Quando há entrada da brisa marítima, A e r² são 

altos. Por exemplo, entre 19 e 20 UTC do dia 12-jul-2017, ocorre um aumento expressivo de 

TD que é acompanhado por valores máximos de A (Fig. 2). 

 Para DIR, a atuação da brisa caracteriza-se por ventos no quadrante entre 90° e 180° (ou seja, 

entre as direções E e S) nas horas subsequentes após a entrada da brisa [7]. 

Esses comportamentos são usados nos métodos subjetivo e objetivo de identificação da brisa 

marítima. 

 

 
 

Fig. 2. Série temporal da temperatura do ponto de orvalho a 2 m (TD, linha preta) e do coeficiente angular da reta de 

regressão (A, linha vermelha) para o dia 12-jul-2017. 

 

Para avaliar o desempenho do método objetivo (tanto na calibração quanto na validação), utilizam-se 

as métricas –acurácia e precisão – calculadas da matriz de confusão (ilustrada na Tabela 1). 

 Verdadeiros positivos (negativos) – TP (TN) – são os dias em que a presença (ausência) de 

brisa marítima é identificada por ambos os métodos (subjetivo e objetivo). 

 Falsos positivos (negativos) – FP (FN) – são os dias em que o método subjetivo identifica 

ausência (presença) de brisa marítima, mas o método objetivo, presença (ausência). 

A soma de TP com TN indica os acertos do método objetivo, enquanto a soma de FP com FN, os 

erros. A acurácia (a) é definida como: 
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FNFPTNTP
TNTPa  , 

ou seja, a representa a fração de acerto em relação ao número total de dias. A precisão (p) é definida 

como: 

FPTP
TPp  , 

ou seja, p representa a fração de acerto em relação ao número de dias em que a presença de brisa 

marítima é identificada pelo método objetivo. Os valores de a e p variam de 0 a 1. Quanto mais 

próximo de 1, melhor é o desempenho do método objetivo. 

 
Tabela 1. Ilustração da matriz de confusão: “com brisa” refere-se à presença de brisa marítima segundo o método de 

identificação (subjetivo ou objetivo); “sem brisa”, à ausência. TP, TN, FP e FN referem-se ao número de verdadeiros 

positivos, verdadeiros negativos, falsos positivos e falsos negativos, respectivamente (definidos no texto). 

 

método 

subjetivo 

com brisa TP FN 

sem brisa FP TN 

  com brisa sem brisa 

  método objetivo 

 

4. Resultados 

 

Os resultados são apresentados sequencialmente seguindo as etapas do trabalho. As etapas são: 

I) desenvolvimento de aplicação; 

II) método subjetivo; 

III) implementação do método objetivo; e 

IV) calibração e validação do método objetivo. 

 

Na etapa I, desenvolve-se uma aplicação em Python que utiliza os dados a cada minuto e: 

 realiza um controle de qualidade nos dados (p. ex., para identificar e remover spikes); 

 calcula A e r² para TD e VEL; e 

 gera gráficos padronizados das séries temporais (de 17 a 22 UTC). 

A aplicação é desenvolvida no ambiente Spyder, que é um ambiente de desenvolvimento integrado 

(IDE) de código aberto usado para a programação científica em Python. 
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Na etapa II, inicialmente, utilizando o código METAR, as imagens de satélite e as análises sinóticas, 

são retirados do mês de jul-2017 e jul-2014 os dias em que frentes frias posicionam-se sobre o litoral 

paulista e o Vale do Paraíba. Então, para os dias remanescentes – chamados doravante de dias 

válidos – analisam-se minuciosamente os gráficos obtidos na etapa I e as imagens de satélite. A 

atuação da brisa marítima na região de São José dos Campos é identificada subjetivamente quando, 

entre 17 e 22 UTC, ocorre um aumento expressivo de TD e/ou VEL, com DIR no quadrante entre 

90° e 180° (ou seja, entre as direções E e S) nas horas subsequentes a esse aumento, e uma 

propagação da frente de brisa do litoral paulista ao interior. Essas características baseiam-se nos 

casos estudados no projeto anterior [5]. A Tabela 2 mostra um resumo dos resultados da etapa II. 

 
Tabela 2. Resumo dos resultados da etapa II: número de dias retirados, válidos com presença de brisa marítima (“com 

brisa”) e válidos com ausência de brisa (“sem brisa”) para jul-2017 e jul-2014. A identificação da presença ou ausência 

de dias com brisa é feita com o método subjetivo. 

 

 jul-2017 jul-2014 

dias retirados 5 10 

dias válidos 
com brisa 14 10 

sem brisa 12 11 

 

Na etapa III, o método objetivo de identificação da brisa marítima é implementado em Python no 

ambiente Spyder. O algoritmo está ilustrado na Fig. 3. Inicialmente, para um dado dia válido, realiza-

se a leitura dos dados de TD, VEL e DIR entre 17 e 22 UTC, e calcula-se A para TD (da mesma 

forma que na etapa I; o cálculo de r2 não é necessário porque, para valores de A elevados, nota-se 

que r2 também é alto). Então, havendo um máximo suficientemente alto de A, verifica-se se DIR 

permanece entre as direções E e S (90° a 180°) em pelo menos 50% do tempo nas 2 horas 

subsequentes após o horário do máximo. Se isso ocorrer, o método objetivo identifica a presença de 

brisa marítima no dia e obtém informações complementares, tais como o horário de entrada de brisa 

e as variações de TD e de VEL a ela associadas. 

 

Na etapa IV, o primeiro passo consiste em calibrar o parâmetro crucial do método objetivo, que é o 

limiar de A (da série de TD). Para um dado limiar de A, executa-se o método objetivo para todos os 

dias válidos de jul-2017, e obtém-se um valor de p e outro de a. A relação de p e a em função do 
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limiar (entre 0 e 0,09) é mostrada na Fig. 4. Para limiares baixos (próximos de 0), o método objetivo 

tende a superestimar os dias com presença de brisa, ou seja, a aumentar o FP, o que reduz p. Para 

limiares altos (≥ 0,08), o método tende a subestimar os dias com presença de brisa, ou seja, a 

aumentar FN, o que reduz a. A melhor combinação de a e p, ou seja, a que maximiza as métricas, 

ocorre para limiares entre 0,06 e 0,07. Opta-se aqui pelo valor 0,07. Utilizando esse limiar, o 

desempenho do método está mostrado na Tabela 3. As métricas são altas (> 0,8) e os valores de p e a 

são semelhantes, indicando que o método possui um desempenho bom e equilibrado. 

 

 
 

Fig. 3. Algoritmo do método objetivo de identificação da brisa marítima para um dado dia válido. O início está em cor 

amarela; o final (identificação), em cor azul. Em cinza, estão as condições; “S” significa sim; “N”, não. 

 

 
 

Fig. 4. Precisão e acurácia do método objetivo em função do limiar de A. 
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Tabela 3. Matriz de confusão e métricas (a e p, células sombreadas) resultantes da aplicação do método objetivo para jul-

2017. 

 

método 

subjetivo 

com brisa 12 2  a = 0,846 

sem brisa 2 10  p = 0,857 

  com brisa sem brisa    

  método objetivo    

 

O segundo passo consiste em validar o método objetivo. Para tal, o método (utilizando o limiar de 

0,07) é executado para todos os dias válidos de jul-2014. O desempenho está mostrado na Tabela 4. 

Em relação aos valores obtidos para jul-2017, a acurácia diminui cerca de 5 pp, e a precisão, cerca de 

10 pp. A acurácia continua alta (> 0,80), mas a precisão deixa de sê-la. O aumento de FP, que é 

responsável pela redução da precisão, indica a necessidade de aumentar o limiar de A ou de incluir 

outras condições para restringir a identificação de brisa no método objetivo. De qualquer forma, as 

métricas, embora diminuam, podem ainda ser consideradas satisfatórias por serem bem superiores a 

0,5 (valor de referência para acertos e erros iguais). Isso valida o método, mas (como mencionado) 

os resultados apontam a necessidade de aprimoramentos. 

 
Tabela 4. Matriz de confusão e métricas (a e p, células sombreadas) resultantes da aplicação do método objetivo para jul-

2014. 

 

método 

subjetivo 

com brisa 9 1  a = 0,810 

sem brisa 3 8  p = 0,75 

  com brisa sem brisa    

  método objetivo    

 

O fato dos preditores do método objetivo serem a umidade e a direção do escoamento conflita com a 

constatação empírica de que a entrada da brisa é acompanhada de um aumento expressivo de VEL. O 

sinal de VEL nos dados a cada minuto a minuto mostra oscilações de alta frequência (ruídos) com 

grande magnitude, o que dificulta distinguir as transições no sinal. Um tratamento estatístico dos 

dados de VEL seria necessário para tentar comprovar a constatação empírica e, eventualmente, 

incluir VEL como preditor do método objetivo. 
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5. Considerações finais 

 

O trabalho consistiu em desenvolver um método objetivo de identificação da brisa marítima em São 

José dos Campos para julho, mês em que a ocorrência da brisa no litoral paulista é frequente. O 

método foi implementado em Python no ambiente Spyder e utiliza, como entrada, dados a cada 

minuto de TD e DIR coletados no Aeroporto de São José dos Campos. Para um dado dia de julho, a 

presença da brisa marítima é identificada pelo método quando ocorre um aumento brusco de TD 

entre 17 e 22 UTC, e DIR permanece na direção entre E e S (90° a 180°) após o aumento. 

 

O método depende de um parâmetro, que é o limiar de aumento de TD. Esse parâmetro foi calibrado 

utilizando os dados de jul-2017. Para esse mês, após a calibração, o método apresentou um bom 

desempenho, com valores altos (> 0,80) de acurácia e precisão (quando comparado ao levantamento 

subjetivo). 

 

Aplicou-se o método para jul-2014 para fins de validação. Para esse mês, houve uma redução da 

acurácia e, principalmente, da precisão. Apesar disso, o desempenho do método pode ainda ser 

considerado satisfatório. Para a sua melhoria, uma possibilidade é incluir condições adicionais para a 

presença da brisa, o que restringiria a ocorrência de FP. 

 

A conclusão final é que a entrada e atuação da brisa marítima em São José dos Campos estão 

relacionadas a um padrão de comportamento das variáveis de superfície (como o aumento expressivo 

de TD e o giro do vento para a direção entre E e S) que pode ser utilizado em um método objetivo de 

identificação. 

 

6. Divulgação dos Resultados 

 

O trabalho ainda não foi divulgado. 
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Resumo 

Pesquisas sobre novas metodologias de síntese de materiais inorgânicos, em especial materiais 

na escala nanométrica, são de extrema importância para a evolução da capacidade de produção 

industrial que visa a redução dos custos em energia, quantidade de etapas produtivas e 

sofisticação dos equipamentos necessários. Este trabalho utiliza uma rota alternativa de síntese 

por processo sol-gel para obtenção de nanopartículas de óxido de zinco em meio básico 

empregando 1,4-butanodiol (TMG) como solvente e ZnCl2 como precursor metálico. A síntese 

foi realizada a partir da mistura de soluções dos compostos iniciais em TMG, empregando-se 

temperatura relativamente baixa (até 140ºC) para obtenção de óxidos metálicos. 

Espectroscopia no infravermelho indicou a obtenção do óxido de zinco, mostrando a existência 

de moléculas residuais do solvente no xerogel. 

 

1. Introdução 

Proteções térmicas à base de borracha nitrílica (NR) são empregadas em veículos lançadores 

de satélite e sua fixação nesses veículos ocorre por meio da utilização de adesivos. Um dos 

adesivos utilizados para a borracha nitrílica é o policloropreno (CR), que em geral, utiliza base 

solvente. Os adesivos base solvente vem sendo gradativamente substituídos por adesivos base 

aquosa devido à menor toxidade e por motivos ambientais. O látex de policloropreno (dispersão 

coloidal aquosa de CR e copolímeros) é uma opção viável para colagem de peças de NR, no 

entanto, para se alcançar o desempenho necessário ajustes de formulação são necessários. O 

CR, em geral, é vulcanizado por óxidos metálicos. A vulcanização em borrachas é responsável 

pela formação de ligações entre as cadeias poliméricas, garantindo a formação de uma estrutura 

reticulada que apresenta melhora em propriedades tais como resistência mecânica, flexibilidade 
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e alongamento [1]. O óxido de zinco, além de agir como agente de vulcanização por 

mecanismos catiônicos, possui a vantagem de atuar como receptador de ácido, retardando a 

degradação do policloropreno vulcanizado, causada por ácido clorídrico, formado pela 

liberação de íons cloro no processo de envelhecimento [2, 3]. Outro fator a ser considerado é a 

quantidade e o tipo de íon zinco, que influencia o pH do látex e a solubilidade do ZnO, bem 

como as propriedades finais da borracha vulcanizada [2]. A estrutura cristalina do ZnO é do 

tipo hexagonal wurtzita, estruturada por planos alternados de íons O2- e Zn2+ coordenados de 

forma tetraédrica ao longo do eixo produzindo superfícies polarizadas e um momento dipolar 

normal, com divergência na energia superficial e assim permitindo o crescimento de 

nanoestruturas diversificadas [4]. Os métodos de síntese desse óxido são fartos na literatura e 

incluem deposição de vapor químico [5], ablação a laser [6], micro emulsão [7], hidrotermal 

[8] e solvotermal [9]. Outro processo de interesse na produção de óxidos metálicos é o processo 

sol-gel, que consiste na produção de óxidos inorgânicos por dispersão coloidal, em que: a) o 

sol é uma suspensão estável de partículas sólidas em um solvente; b) o gel coloidal é formado 

pela rede cristalina sólida que cresce de forma estável no meio líquido; c) xerogel é o sólido 

obtido pela secagem a temperatura e pressão ambientes do gel coloidal [10].  

Em processo sol-gel as características do solvente utilizado são de grande importância para o 

produto final. Os glicóis são caracterizados por possuírem dois grupos hidroxila e ao serem 

utilizados como solvente garantem maior dispersão das partículas, diferente do que ocorre com 

solventes aquosos em que há a formação das ligações Zn – O – Zn devido a existência de 

moléculas de água, formando aglomerados entre as nanopartículas [11]. Outra vantagem da 

síntese em glicóis é que o solvente pode agir como substituto aos tensoativos, suprimindo o 

crescimento e limitando a aglomeração, como um agente quelante: o núcleo em crescimento é 

imediatamente complexado por moléculas de glicóis [12]. Nanopartículas de ZnO foram 

produzidas por Chieng e Loo [12] utilizando como precursor metálico o acetato de zinco 

[Zn(Ac)2] e três tipos diferentes de glicóis como solvente: etileno glicol (EG), dietileno glicol 

(DEG), tetraetileno glicol (TEG). Os autores observaram que há uma relação proporcional 

entre o tamanho da cadeia glicolítica e o tamanho dos cristais. As partículas sintetizadas em 

EG eram esféricas e mediam 19,62 ± 2, 44 nm; em DEG diferentes formatos e tamanhos foram 

observados, partículas esféricas com 38,84 ± 8,69 nm e em forma de haste com 67,94 ± 9,81 

nm; e em TEG foram obtidas partículas na forma “diamante” com diâmetro de 68,57± 14,22 

nm. Já He e Tsuzuki [9] utilizaram como precursor metálico o cloreto de zinco (ZnCl2) em TEG 
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obtendo partículas de tamanhos diferentes de acordo com o tempo de envelhecimento da 

reação: 10 minutos à 140 ºC partículas de 75,5 ± 25 nm e durante 4 horas nessa mesma 

temperatura partículas com 84,9 ± 18 nm. 

O objetivo deste trabalho foi realizar uma síntese sol-gel de nanopartículas de oxido de zinco 

em tetrametileno glicol (TMG) à baixas temperaturas (até 140 ºC) tendo como precursor 

metálico o cloreto de zinco. O produto resultante foi analisado por FT-IR para constatar a 

síntese do óxido e seu espectro comparado ao espectro do solvente, para verificar a pureza e a 

eficiência do método de purificação. 

 

2. Materiais e Métodos 

Foram utilizadas na síntese sem qualquer pré-tratamento: cloreto de zinco, ZnCl2, em pó 

(Merck), hidróxido de potássio, KOH, em pastilha (Merck) e 1,4-butanodiol, TMG (Aldrich). 

Duas soluções de TMG contendo 0,2 mol/L de KOH e 0,1 mol/L de ZnCl2 foram preparadas 

sob agitação e aquecimento à aproximadamente 50 ºC por 20 minutos até a homogeneidade. 

Em seguida, as soluções foram misturadas em um balão reacional e aquecidas em banho maria 

a óleo até 90 ºC por 3 horas com agitação mecânica, e então a temperatura foi aumentada para 

140  C por mais 4 horas. Por fim, o precipitado final foi diluído 3 vezes em água, lavado com 

água desionizada 8 vezes e centrifugado, seco a aproximadamente 30 ºC em estufa por 2 horas. 

Esse pó obtido foi caracterizado por FT-IR (Spectrum One, PerkinElmer), utilizando a técnica 

de emulsão em nujol no modo de transmissão e o TMG utilizando a técnica UATR, ambos com 

20 varreduras na faixa espectral de 4000 – 400 cm-1. 

 

3. Resultados 

Em meio aquoso, a reação entre os íons OH– e Zn2+ formando hidróxido de zinco ocorre 

rapidamente devido a disponibilidade de OH–. Neste experimento, após a mistura das soluções 

KOH/TMG e ZnCl2/TMG a temperatura ambiente,  a reação entre os íons Zn2+ e OH– ocorre 

de maneira lenta. Assim como o etileno glicol (1,2-etilenodiol) [13], o TMG também possui 

dois grupos hidroxila (Figura 1) que podem doar o par de elétrons livres para um cátion 

metálico e então formar quelatos. Inicialmente na síntese, esses elétrons são doados para o Zn2+ 

e então são formados quelatos estáveis que resultam na inibição da reação entre Zn2+ e OH –, 

retardando a formação de hidróxido de zinco. 
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Figura 1: tetrametileno glicol (1,4 butanodiol) 

 
 
A mudança na turbidez da solução relatada por He e Tsuzuki [9] pode ser observada pela Figura 

2. Isso indica uma mudança no meio reacional indicando que houve a formação dos quelatos 

na primeira etapa do processo de síntese do ZnO a 90 ºC (Figura 2-b). Quando a temperatura 

da síntese estava próxima a 140 ºC, a agitação térmica e a energia das moléculas do TMG 

aumentaram, o que desestabilizou os quelatos de zinco liberando os íons Zn2+ para formar 

compostos de hidróxido de zinco ([Znn(OH)m]2n-m) com as hidroxilas livres presentes no meio 

da dissociação da base KOH. Finalmente, atingindo-se e mantendo-se 140 ºC por 4 horas 

ocorreu a desidratação gradual desses compostos de hidróxido de zinco formando ZnO. A 

opacidade e coloração esbranquiçada observada na Figura 2-c é característica do ZnO. 

 

 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

As moléculas em geral absorvem radiação na faixa do infravermelho de forma quantizada, e 

assim apenas frequências determinadas de excitação são possíveis. Frequências vibracionais 

de estiramento e dobramento das ligações podem ser mensuradas graças à variação na distância 

ou ângulo de ligação que produzem variações no dipolo elétrico, e uma faixa de absorção pode 

ser definida para cada tipo de ligação [14]. Logo, para analisar duas substâncias é necessário 

(a) (c) (b) 

 

Figura 2: Variação da turbidez do meio reacional durante a síntese do ZnO nano particulado. (a) no início da 
reação, antes de se iniciar o aquecimento; (b) após 3 horas a 90 ºC; (c) após 4 horas a 140 ºC. 
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analisar a coincidência ou não de cada absorção, se coincidirem, se relacionam ao mesmo grupo 

químico. A Figura 3 apresenta o espectro de FT-IR do ZnO em nujol presente na literatura [15] 

e tomado como referencial. Ao comparar com o espectro do xerogel obtido na síntese em TMG 

(Figura 4), observa-se que 3 bandas de absorção não são coincidentes, portanto, as substâncias 

não são idênticas e há impurezas no xerogel obtido. A absorção em 459cm-1 característica de 

compostos inorgânicos, indicado a presença do ZnO. 

 
 

Figura 3: Espectro FT-IR ZnO base para comparação 

 
             Fonte: American Chemical Society, Integrated Spectral Database System of Organic Compounds [15]. 

 
 
 

Figura 4: Espectro FTIR das nanopartículas sintetizadas (nujol) 
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A análise de FT-IR (em pastilhas de KBr) do TMG evidenciou que a discordância entre as 

absorções no espectro do ZnO é proveniente de moléculas de TMG residuais. A banda em 

3401 cm-1 é relativa ao estiramento do grupo O–H do TMG. Já a banda de menor intensidade 

em 1044 cm-1 do xerogel é característico da ligação C–O de álcoois primários [14] e coincide 

com a faixa de absorção em 1049 cm-1 do espectro do TMG mostrado na Figura 5, a absorção 

é próxima ao ponto referência 1050 cm-1 para álcoois primários em ambos. Por fim, a absorção 

em 832 cm-1 está relacionado ao movimento de rocking em decorrência dos quatros carbonos 

presentes na molécula em forma de CH2 [14] presente também em ambos os espectros, e é 

característico do TMG (Figuras 4 e 5). 

 

 
Figura 5: Espectro FT-IR TMG 

 
Fonte: autor 

 
 
 
4. Próximas Etapas 

Difração de raios X (DRX) para caracterizar a estrutura cristalina do xerogel. 

Microscopia eletrônica de varredura (MEV) para caracterizar a morfologia do xerogel. 

Espalhamento dinâmico de luz (DLS) para determinação do tamanho das partículas. 

Medir as variações do pH durante a síntese para monitorar a formação dos compostos de 

hidróxido de zinco e suas desidratações formando óxido de zinco. 

Testar metodologias alternativas para a lavagem/secagem do xerogel de forma a remover 

completamente o solvente empregado na síntese. 
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5. Conclusões 

Neste estudo foi possível realizar a síntese sol-gel de partículas de óxido de zinco em meio 

glicolíco em temperatura relativamente baixa (140 ºC) para obtenção de óxidos metálicos, 

sem a necessidade da utilização de tensoativos. Entretanto, o processo de purificação utilizado 

para remoção do solvente ainda não foi totalmente eficaz, sendo necessário maiores 

investigações sobre alternativas de lavagem/secagem do ZnO sintetizado. Ainda é necessário 

a medição do tamanho das partículas para analisar se a escala nanométrica foi atingida com 

sucesso, bem como caracterizar a morfologia das partículas. Durante o período, não foi possível 

concluir a execução experimental desse projeto por conta da pandemia, que restringiu o 

trabalho presencial nos laboratórios. 

 

 

6. Divulgação dos Resultados 

Este trabalho será apresentado no Encontro de Iniciação Científica que é realizado anualmente 

no Instituto de Aeronáutica e Espaço, que deverá ocorrer em agosto de 2020. 
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Resumo 

O propelente sólido compósito tem sido estratégico tanto para a área militar quanto 

aeroespacial, o qual se deve à sua facilidade de manuseio, funcionamento e alto desempenho 

propulsivo. Porém, a grande quantidade de perclorato de amônio AP particulado dificulta a 

adesão desse propelente à proteção térmica interna do motor-foguete, mesmo com a aplicação 

de liner como promotor de adesão nessa interface. A escassez do polímero aglutinante nesse 

caso é uma das principais causas para essa deficiência, a qual pode ser corrigida através da 

melhora na homogeneização e, consequentemente, no empacotamento das partículas de AP. 

Nesse sentido, testes de mistura foram realizados com três amostras nas quais foram 

avaliadas: a adição inicial de alumínio Al seguida pela adição separada dos modos de AP, 

adição separada dos modos de AP seguida pela adição de Al e a adição de todos os modos de 

AP previamente misturados ou pré-mistura. Essa avaliação foi feita através de medidas da 

viscosidade final das misturas na preparação das amostras, e os resultados indicaram que a 

pré-mistura dos modos de AP reduziu em até 10% a viscosidade, resultado da melhora na 

homogeneização e no empacotamento das partículas. 

 

1. Introdução 

1.1 Influência dos componentes e do empacotamento na adesão do propelente 

Propelentes sólidos compósitos são largamente empregados na indústria militar e 

aeroespacial como fonte de energia para a propulsão de foguetes, o qual se deve à 

simplicidade de manuseio, funcionamento e alto desempenho [1]. Esses propelentes são 

basicamente formados pelo oxidante sólido particulado misturado a outros componentes em 
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uma resina polimérica, esta última atuando tanto como aglutinante quanto como combustível 

[2-3]. A massa resultante da mistura desses componentes é despejada no interior do envelope-

motor onde ela se molda e se cura formando o grão-propelente. Esse grão por sua vez deve 

apresentar propriedades balísticas e mecânicas adequadas para o perfeito funcionamento do 

motor-foguete, tanto em voo quanto em condições críticas de temperatura e pressão durante a 

ignição e o lançamento do foguete [4-5].  

A adesão entre o grão-propelente e a proteção térmica do envelope-motor é promovida pela 

aplicação de liner na interface, o qual utiliza o mesmo polímero aglutinante do propelente a 

fim de conferir maior compatibilidade química para a adesão. Além disso, plastificantes e 

cargas podem ser adicionadas ao liner para modificar as suas propriedades mecânicas e 

físico-químicas [6-7]. Os componentes presentes tanto no grão-propelente quanto na 

formulação do liner podem interferir na adesão liner/propelente e resultar na explosão do 

motor-foguete. Dessa forma, é necessário avaliar as formulações, componentes e condições 

de processamento que afetem a adesão. 

Na etapa anterior deste estudo, foi avaliada a ação do plastificante do propelente como um 

possível responsável pelo descolamento na interface liner/propelente [8]. Esse estudo foi 

conduzido e concluído pela ex-aluna PIBIC Lia Junqueira, atual mestranda no ITA, que 

comprovou a forte influência da concentração do plastificante DOA nessa adesão. Na atual 

etapa, os trabalhos foram reiniciados pela aluna PIBIC Mônica com ênfase no efeito da 

homogeneização e empacotamento das partículas de AP no propelente e a sua influência na 

adesão na interface liner/propelente. 

 

1.2 Efeito da homogeneização no empacotamento e sua influência na adesão  

O aumento no grau de empacotamento no propelente tem como objetivo reduzir o volume de 

vazios entre as partículas de modo que esses vazios possam ser preenchidos com uma 

quantidade menor de resina, restando assim mais resina disponível para envolver as partículas 

e intensificar a adesão liner/propelente. O resultado da melhora no empacotamento é um 

propelente com viscosidade final menor durante a preparação [9-10]. O teor de sólidos em 

um propelente pode variar de 70 a 90% em massa, sendo que a maior proporção é formada 

por partículas oxidantes de perclorato de amônio (AP), principal fonte de oxigênio e de 

energia. Altos teores de oxidante são sempre desejáveis, devido ao maior conteúdo energético 

e maior desempenho propulsivo, o que torna o empacotamento ainda mais imprescindível.  
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A proporção dos três modos de AP no propelente, a saber: AP fino, AP médio e AP grosso, 

são determinantes para o empacotamento. Porém, os três modos devem estar bem misturados, 

a fim de que o empacotamento possa se refletir nas propriedades do propelente. O objetivo 

nesta etapa foi avaliar a influência do processo de mistura na homogeneidade e 

empacotamento das partículas de AP em uma das formulações de propelente do IAE. Três 

diferentes processos de mistura foram testados utilizando-se as medidas de viscosidade final 

para avaliação. 

 

2. Materiais e Métodos 

2.1 Materiais 

Para o estudo de empacotamento, foram utilizados os seguintes materiais: polibutadieno 

líquido hidroxilado (do inglês Hydroxyl-Terminated Polybutadiene – HTPB) da marca 

Evonik Industries (lote TE206571-1), perclorato de amônio grosso (APG) com diâmetro 

médio de 417 μm (lote 002/14 Tambor 30), perclorato de amônio médio (APM) com 

diâmetro médio de 200 μm (lote 04/2014 Tambor 19), perclorato de amônio fino (APF) com 

diâmetro médio de 29 μm (lote 19/2008) e alumínio 123 (lote 0001857 Tambor 02). 

 

2.2 Métodos 

2.2.1 Preparo das amostras 

Todas as amostras foram preparadas a 50 °C em um misturador a vácuo (IKA tipo HKD 2,5 

VHV, n° série 0583) acoplado a um banho termostático. A composição das amostras 

consistia de 15,8% de HTPB e 84,2% de sólidos. Foram utilizadas as mesmas quantidades de 

materiais em todas as amostras, alterando-se apenas a ordem de adição. As amostras foram 

preparadas segundo os esquemas mostrados na Fig. 1. Na amostra 3, as partículas de AP 

foram pré-misturadas em um béquer antes de serem misturados com a resina. 
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Figura 1 - Representação esquemática dos processos de preparo das amostras ensaiadas. 

 

2.2.2 Avaliação da homogeneidade e empacotamento 

A avaliação da homogeneidade e do empacotamento foi feita com base na viscosidade final 

da mistura a 50°C obtida durante o preparo das amostras. Para tanto foi empregado um 

viscosímetro Brookfield (HBTDV-I, nº série A16206) acoplado a um banho termostático 

(ACBLABOR, nº BMP 685708), com spindle modelo helipath (Fig. 2), rotação de 1 rpm e 

fator de correção de 16.000. Esse tipo de spindle é normalmente utilizado em propelentes 

compósitos a fim de evitar erros causados pela passagem do spindle no próprio sulco formado 

na passagem anterior. A altura do spindle é inicialmente ajustada até tocar a superfície do 

propelente, quando então é baixado 8 cm dentro do propelente em 2 minutos com rotação de 

1 rpm. 

  

 
Figura 1 - Representação esquemática e dimensões do spindle. 
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3. Resultados 

A homogeneidade e o empacotamento foram avaliados a partir da viscosidade final obtida na 

preparação das amostras. A comparação dos resultados das amostras 1 e 2 visava verificar o 

efeito da ordem de adição do alumínio em relação aos três modos de AP. A Tabela 1 mostra 

que há pouca diferença na viscosidade das duas amostras, o que indica que a ordem de adição 

do alumínio teve pouca influência. 

 

Tabela 1 - Resultados de viscosidade final obtidos no preparo das amostras. 

Amostra Leitura da Escala Viscosidade (cPs) Temp. Massa 

1 34,8 556.800 50°C 

2 34,9 558.400 49°C 

3 31,5 504.000 50°C 

 

Por outro lado, a amostra 3 apresentou viscosidade final 10% inferior às outras duas, 

indicando melhor homogeneidade e empacotamento. A adição separada de cada um dos 

modos de AP nas amostras 1 e 2 dificultou a mistura das partículas na resina devido à sua alta 

viscosidade. As viscosidades finais mais altas das amostras 1 e 2 mostraram que os dois 

sistemas ainda não atingiram a homogeneidade. Diferentemente das amostras 1 e 2, a amostra 

3 foi preparada com a mistura prévia ou pré-mistura dos três modos de AP. Esse 

procedimento permitiu uma melhor mistura das partículas, o que resultou em um sistema 

mais próximo da homogeneidade quando comparada com as amostras 1 e 2. 

 

A pré-mistura manual empregada neste estudo não é a mais adequada, mas os resultados 

obtidos já permitem afirmar que a pré-mistura foi muito eficaz em uma das formulações de 

propelente do IAE. Uma alternativa à pré-mistura manual é o emprego de um secador de 

duplo-cone, o qual será avaliado nas próximas etapas a fim de que possa ser eventualmente 

utilizado na preparação de propelentes na APR-P. Os resultados mostraram que a amostra 3 é 

mais homogênea e empacotada, indicando que esse propelente possui mais polímero 

aglutinante disponível na superfície do seu grão-propelente para a adesão com o liner.  
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4. Próximas Etapas 

Na próxima etapa, o processo de secagem e pré-mistura de AP em duplo cone será avaliado 

com diferentes amostras utilizando a viscosidade final para comparação. Adicionalmente ao 

processo de mistura, serão testadas diferentes proporções de modos de AP visando obter um 

propelente com melhor empacotamento. A influência da homogeneidade e do 

empacotamento na adesão liner/propelente ainda precisa ser comprovada, além disso, a sua 

influência em outras propriedades como a mecânica e a balística também precisam ser 

verificadas. 

 

5. Conclusões 

Os resultados obtidos neste trabalho já permitem concluir que a pré-mistura das partículas de 

AP favorecem a homogeneidade e o empacotamento, restando ainda, porém, confirmar o seu 

efeito na adesão liner/propelente.  

 

6. Divulgação dos Resultados 

Os resultados obtidos são promissores e de grande relevância tanto para o IAE quanto para a 

comunidade científica e acadêmica. Por esse motivo, esses resultados serão integrados a um 

estudo mais amplo e submetido à divulgação em congressos e/ou revistas especializadas. 
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Resumo

O corpo de Ahmed tem sido objeto de estudo em todo o mundo pois, por ser um modelo sim-

plificado de um veı́culo terrestre, permite aprimorar a eficiência desses veı́culos. Para o estudo

do escoamento ao redor deste modelo, são utilizados túneis de ventos e cálculos de Dinâmica

dos Fluidos Computacional (CFD – Computational Fluid Dynamics), este último utiliza os

dados obtidos experimentalmente em túneis de vento para realizar a validação dos modelos

numéricos utilizados. Este presente estudo buscou a aquisição do coeficiente de arrasto em

diferentes números de Reynolds num intervalo de 2 a 9 milhões. Esses testes foram realizados

no túnel aerodinâmico Nº2 (TA-2), localizado no IAE/ACE-L, utilizando um modelo do Corpo

de Ahmed com ângulo de rampa traseira fixo de ϕ = 35° e em vários ângulos de derrapagem

(rotação no eixo vertical), em um intervalo de β = 0° até 9°. Observou-se que o comporta-

mento da variação do coeficiente de arrasto com o número de Reynolds está relacionado com

o que ocorre em corpos rombudos, onde há uma estabilização do coeficiente de arrasto em um

segmento de sua curva caracterı́stica. Os resultados experimentais da medição do coeficiente

de arrasto são semelhantes aos descritos na literatura.

1. Introdução

Os testes realizados em túneis de ventos são fundamentais para o entendimento do escoamento

e validação de modelos computacionais. O corpo de Ahmed [1], por ser um modelo padrão,

serve como base para a obtenção de dados experimentais para a utilização no CFD (Compu-

tational Fluid Dynamics). Essas análises, experimentais e numéricas, possibilitam que sejam

1
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estudadas maneiras de aprimorar a eficiência de veı́culos terrestres, diminuindo arrasto, baru-

lhos, vibrações e aumentando a estabilidade, assim, contribuindo para uma maior segurança

[2]. Porém, as caracterı́sticas dos túneis de vento são muito importantes para a coleta desses

dados pois, a velocidade do escoamento tem uma grande influência nos dados obtidos. Para

que os coeficientes experimentais sejam iguais aos reais, o número de Reynolds do ensaio deve

ser igual ao real. Portanto, se o comprimento do modelo for muito menor do que o modelo real,

será necessário altas velocidades para atingir o mesmo número de Reynolds. Com o avanço

do desenvolvimento dos estudos aerodinâmicos ao longo dos anos, a demanda de diversas

indústrias por ensaio experimentais e análises computacionais do escoamento tem aumentado,

principalmente com o objetivo de reduzir o arrasto aerodinâmico e aumentar a economia de

combustı́vel de seus projetos, especialmente a indústria automobilı́stica [3]. Foi percebido que

do arrasto total gerado pelo modelo, 85% é causado pelo arrasto de pressão e 15% pelo arrasto

de atrito, porém a grandeza do arrasto de pressão esta diretamente relacionado com o ângulo de

rampa traseira do modelo, sendo que esta região é responsável por 91% do arrasto de pressão

[1]. Alguns estudos, como [4] [5], abordaram a relação do ângulo de rampa traseira (ϕ) com o

coeficiente de arrasto (Cd), e foi descoberto que existem dois ângulos crı́ticos, no qual há uma

variação abrupta no coeficiente de arrasto, que são os ângulos (ϕ) de 12.5° e 30°. Foi percebido

que em ângulos ϕ menores que 12.5°, o escoamento permanece completamente colado antes de

deixar o modelo. Em ângulos entre 12.5° e 30° há um grande aumento no arrasto de pressão,

atingindo seu valor máximo no ângulo de 30°. Nos ângulos maiores que 30°, o coeficiente

de arrasto sofre uma diminuição [6]. Para ser possı́vel estudar os fenômenos aerodinâmicos

no modelo em situações de curva, o modelo é posicionado em um ângulo de derrapagem (β ),

onde alguns estudos ([4], [5] e [7]) investigaram tais fenômenos e foi visto que a um ângulo

positivo β = 12.5°, o modelo apresenta seu menor coeficiente de arrasto comparado com os

ângulos negativos de β , isso indica que o modelo apresenta histerese em seu escoamento [8].

[9] investigaram o coeficiente de arrasto em diferentes ângulos de derrapagem, até β = 90°, a

Re = 6.95x105 em um modelo com um ângulo de rampa traseira de ϕ = 25°, e perceberam que

o coeficiente de arrasto apresenta um crescimento até β = 60°, permanece constante até β =

75° e volta a aumentar até β = 90°.

2
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2. Revisão Bibliográfica

2.1 Número de Reynolds

O Número de Reynolds é um número adimensional que leva em consideração a razão entre as

forças inerciais e as forças viscosas [10]:

Re =
ρV L

μ
=

Forças Inerciais

Forças Viscosas
(1)

Em experimentos onde a compressibilidade do ar pode ser desconsiderada (em números de

Mach menores que 0,3), o número de Reynolds se torna o único critério de similaridade entre

um modelo experimental e um modelo real. Números de Reynolds iguais tornam os escoamen-

tos dinamicamente semelhantes, portanto, criando padrões de escoamento similares.

2.2 Coeficientes aerodinâmicos

Primeiramente, deve-se definir o que é uma força aerodinâmica. Uma força aerodinâmica é uma

força ocasionada em um corpo devido as distribuições de pressão e tensão de cisalhamento ao

longo de sua superfı́cie devido ao deslocamento do fluido. Essa força aerodinâmica resultante

é dividida em dois componentes: a força de arrasto D (paralela a direção do escoamento) e

a força de sustentação L (perpendicular a direção do escoamento). Assim, os coeficientes

aerodinâmicos são utilizados para calcular as forças aerodinâmicas em um objeto, através dos

dados da densidade do fluido (ρ), a velocidade (V) e a área da projeção da maior seção (S).

Logo, uma força aerodinâmica (F), pode ser definida como:

F =
1

2
ρV 2SCF (2)

Para conhecer as forças que atuam em um corpo, é utilizado um túnel de vento para a obtenção

desses dados. Sabendo as forças que atuam em um objeto, pode-se definir o coeficiente ae-

rodinâmico desta força aerodinâmica, porém, deve-se ter em mente que os coeficientes aero-

dinâmicos variam em relação ao Número de (Re) e o Número de Mach (M). Um coeficiente

3
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aerodinâmico é a razão entre a força aerodinâmica e a força dinâmica [11]:

CF =
F

1
2ρV 2S

=
Força Aerodinâmica

Força Dinâmica
= f (Re,M) (3)

Em aerodinâmica, por se tratar de um fluido gasoso, podemos ter dois tipos de escoamentos,

o escoamento compressı́vel e o incompressı́vel. O efeito da compressibilidade do escoamento

pode ser negligenciada se o Número de Mach do escoamento for menor que 0.3 (M < 0.3),

assim o coeficiente aerodinâmico fica sendo uma função apenas do Número de Reynolds (Re).

Os dois coeficientes de força mais importantes são os coeficientes de arrasto e o coeficiente de

sustentação, definidos como [12]:

CD =
D

1
2ρV 2S

e CL =
L

1
2ρV 2S

(4)

Com esses coeficientes, é possı́vel analisar a eficiência aerodinâmica de um corpo, podendo

comparar os coeficientes de corpos com geometrias diferentes para encontrar a melhor geome-

tria aerodinâmica. Também é possı́vel fazer inferências ao comportamento aerodinâmico de

um modelo em escala para com um veı́culo real, assim os coeficientes aerodinâmicos de um

modelo (CFm) e os coeficientes de um veı́culo (CF ) serão iguais se o número de Reynolds for o

mesmo [11].

2.3 Camada Limite

Em várias aplicações aerodinâmicas a desconsideração do atrito é aceita e a suposição de um

escoamento invı́scido pode gerar resultados úteis e razoavelmente precisos. Entretanto, em

praticamente todos os problemas práticos os efeitos viscosos são significativos e devem ter sua

devida atenção. Os escoamentos viscosos são aqueles em que o atrito, devido a viscosidade

do fluido, são levados em consideração, possuindo como seu comportamento fundamental a

resistência que existe entre a superfı́cie sólida e o escoamento. Essa resistência faz com que

o escoamento se adira na superfı́cie, isso é, exatamente na superfı́cie, a velocidade do fluido

tangencial à superfı́cie é zero. Ao passo que afastamos da superfı́cie sólida a velocidade do

escoamento se torna cada vez mais próxima da velocidade do escoamento livre. Esse gradiente

de velocidade gera uma força de cisalhamento na superfı́cie, contrária ao sentido do movimento

4
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da superfı́cie (no sentido do escoamento), e essa força é denominada arrasto de atrito [11]

[13]. Essa região onde a velocidade do escoamento é reduzida com relação ao escoamento

livre é chamada de camada limite, e considera-se como escoamento invı́scido fora da camada

limite e escoamento viscoso dentro da camada limite. A espessura da camada limite aumenta

à medida em que o escoamento percorre a superfı́cie sólida de um corpo até que o escoamento

se torne totalmente desenvolvido, a partir desse ponto a espessura da camada limite permanece

constante [12].

2.4 Separação do escoamento

Assim como a viscosidade de um escoamento causa o arrasto de atrito e uma tensão de cisa-

lhamento na superfı́cie sólida, os efeitos da viscosidade somados com um gradiente de pressão

adverso são responsáveis pela separação do escoamento da superfı́cie, gerando uma outra força

de arrasto, denominada arrasto de pressão. Assim, a pressão nas regiões traseiras é menor que

na região frontal, essa diferença de pressão é o que causa o arrasto de pressão [13]. Quando

um corpo está sob os efeitos de um escoamento, a região mais a frente do corpo possui a maior

pressão pois, é a região onde o escoamento tem seu primeiro contato, essa região é chamada

de ponto de estagnação. Conforme o escoamento se expande ao longo de um corpo a pressão

diminui drasticamente, e vai aumentando gradativamente. Essa região onde ocorre o aumento

gradativo da pressão é chamada de região de gradiente de pressão adverso. A separação do es-

coamento ocorre porque as partı́culas do fluido na camada limite não conseguem superar esse

gradiente de pressão adverso, resultando na separação do escoamento da superfı́cie. Porém,

nem todas as camadas limites se descolam com a mesma facilidade, por exemplo, uma camada

limite turbulenta, na qual possui partı́culas mais energéticas próximas a superfı́cie do corpo,

permanecerá grudadas por mais tempo do que as partı́culas de uma camada limite laminar. Os

principais efeitos da separação do escoamento são uma grande diminuição no coeficiente de

sustentação e um grande aumento no coeficiente de arrasto [14].

5
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3. Materiais e Métodos

3.1 Túnel Aerodinâmico Nº2 (TA-2)

O túnel aerodinâmico Nº2 (TA-2) está localizado no IAE/ACE-L, nas instalações do Departa-

mento de Ciência e Tecnologia Aeroespacial (DCTA) em São José dos Campos-SP. É um túnel

de vento subsônico de circuito fechado, com um motor elétrico de 1600 hp, com 7 pás de passo

variável de 8,4 metros de diâmetro, atingindo rotações de 400 rmp, podendo gerar ventos de até

140m/s. As dimensões da seção de ensaios são 3 m x 2,1 m x 3 m. Abaixo da seção de ensaio

está a balança aerodinâmica, capaz de medir 3 forças e 3 momentos atuantes no modelo.

3.2 Descrição do Modelo

O modelo do corpo de Ahmed utilizado nos ensaios (Fig. 1) possui as seguintes dimensões:

comprimento de 1,514 m, 0,564 m de largura, 0,418 m de altura e um ângulo de rampa traseira

(ϕ) de 35°.

Figura 1: Modelo do Corpo de Ahmed

Fonte: Imagem feita por Leonardo D. L. Bonfim

3.3 Medição do Arrasto

O modelo do corpo de Ahmed foi instalado dentro do túnel de vento sobre uma mesa extensora

(Fig. 2), para se evitar os efeitos da camada limite nas superfı́cies do túnel de vento. Foram

realizados 2 ensaios para a obtenção dos dados, sendo que foram realizadas 3 leituras em cada

posição.
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Figura 2: Modelo montado no Túnel de Vento

No primeiro ensaio, o modelo foi submetido a ventos num intervalo de velocidade de 10m/s

a 100m/s, em incrementos de 10m/s e as leituras foram realizadas a cada incremento. No se-

gundo ensaio, o modelo foi submetido à variações no ângulo de derrapagem (β ) em incremen-

tos de 3°, num intervalo de 0° até 9° a uma velocidade de vento de 60m/s. Foram realizadas as

leituras a cada incremento. Em seguida, foi realizado o decremento do ângulo de derrapagem

em intervalos de 3°, até retornar ao ângulo β = 0°, para a verificação de histerese no sistema.

4. Resultados

Os dados obtidos no primeiro ensaio foram plotados em um gráfico (Fig. 3) e comparados com

os resultados de outros autores, como [1], [5] e [15].

Figura 3: Coeficiente de Arrasto em função do Número de Reynolds.
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No resultado obtido pelo primeiro ensaio (Fig.3) percebeu-se que o coeficiente de arrasto se

manteve relativamente constante até Re= 4,8x106, e houve uma queda no coeficiente após esse

ponto. Essa queda é devido a transição do escoamento laminar para turbulento. Esse resultado

também foi observado por [5], [9] e [4]. Esse resultado é caracterı́stico de corpos rombudos e

esferas lisas. Percebeu-se que o resultado da comparação dos dados com os de outros autores

são diferentes. Essas diferenças podem ter existido devido as diferentes dimensões do modelo,

pelas caracterı́sticas dos túneis de vento e o método de obtenção dos dados adotados pelos

autores. No segundo ensaio, obtiveram-se os resultados plotados no gráfico da Fig. 4:

Figura 4: Coeficiente de Arrasto em função do ângulo Beta. (Re = 5,5x106)

Observou-se que o coeficiente de arrasto inicialmente diminui e depois tende a aumentar à

medida que o ângulo β aumenta. Esse aumento também foi observado por [4] e [5], onde

perceberam um ângulo crı́tico de 12°. O ângulo crı́tico é o ângulo que corresponde a um

aumento significativo do arrasto, tal ângulo é denominado de ângulo crı́tico de derrapagem. De

acordo com [4] e [5], esse aumento significativo do arrasto é devido à mudança do escoamento

na parte traseira do modelo. Não se pôde confirmar este fato neste estudo pois, o ângulo de

derrapagem máximo realizado no ensaio foi de 9°. Ficou evidente a presença de histerese no

sistema, também como foi estudado por [4] e [9].
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5. Conclusões

Após a análise dos dados obtidos no primeiro ensaio, percebeu-se que os dados são diferentes

dos obtidos pelos autores. Isso pode ter acontecido devido as diferenças nas caracterı́sticas dos

túneis de ventos utilizados, na dimensão do modelo de Ahmed e no método de obtenção de

dados. Entretanto, os dados obtidos no primeiro ensaio apresentam as mesmas caracterı́sticas

dos corpos rombudos e esferas lisas dispostas na literatura. Isso garante que a obtenção dos da-

dos durante o ensaio foi realizado corretamente. No segundo ensaio, ficou evidente a presença

de histerese no escoamento ao redor do modelo e observou-se um aumento do coeficiente de

arrasto com o ângulo de derrapagem (β ).
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Resumo

Este trabalho tem como objetivo elaborar um código computacional que permita a realização

de análise de Esclarecimento de Área utilizando a plataforma EXCEL®. Todas as

funcionalidades previstas para o código foram implementadas e validadas durante o

desenvolvimento deste trabalho. Dentre estas, destacam-se: (i) Cálculo de trajetória balística

de corpo alijado a partir de uma aeronave; (ii) Cálculo da probabilidade de impacto e (iii)

Malha de probabilidades na região do impacto.

1. Introdução

Esta proposta se enquadra na elaboração e implementação computacional do cálculo de

probabilidade de risco de impacto na plataforma EXCEL® para fins de “Esclarecimento de

Área” em ensaios de voos. Essencialmente, Esclarecimento de Área é um procedimento

realizado antes da realização de um determinado ensaio. Trata-se de estimar a probabilidade

de que um determinado item sendo empregado em um ensaio em voo caia em regiões

definidas como “de risco”, caracterizadas tanto pela presença de pessoas como também de

instalações (prédios, embarcações, ... ).

A escolha da plataforma foi definida em função do provável operador do código

(usuário) durante uma dada missão. Em missões de Esclarecimento de Área o manuseio do

código é realizado por profissionais que, geralmente, não apresentam formação em

plataformas mais complexas como, por exemplo, o MATLAB™. Tendo em vista esta

restrição, decidiu-se, a partir de conversas com profissionais que já realizaram

Esclarecimento de Área, optar por uma plataforma menos custosa e que atenda as

necessidades previstas para missão, qual seja, plataforma EXCEL®
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Considere, por exemplo, a região definida para um dado ensaio em voo de alijamento de

carga com paraquedas (PQD), Figura 1. O local escolhido pela equipe de trabalho foi a

Praia Monduba, localizada na área da Primeira Brigada de Artilharia Antiaérea do Exército

Brasileiro, no município de Guarujá-SP. A escolha do local levou em consideração o

atendimento da logística necessária à operação de helicóptero, as atividades de resgate da

carga no mar e a preparação dos corpos de prova que serão alijados.

O objetivo da missão é alijar uma carga (Figura 2) devidamente preparada com PQDs, a

partir de um helicóptero, de forma a ser possível avaliar: (i) o procedimento de resgate da

carga e (ii) estimar o coeficiente de arrasto do PQD empregado. Neste contexto, é necessário

que, antes da realização da operação, verificar se existem embarcações ou mesmo pessoas na

região que possam estar em risco devido ao ponto de impacto da carga e quantificar o valor

deste risco. Este é o objetivo principal desta proposta.

Figura 1 – Região definida para o ensaio em voo.

Fonte: O Autor.
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Figura 2 – Exemplo de corpo de prova (mock up).

Fonte: O Autor.

2. Materiais e Métodos

De forma geral, os métodos utilizados para quantificar a probabilidade de impacto de

um dado item alijado da aeronave cair em uma região de risco devem, por definição, ser

eficazes no cômputo do ponto de impacto, já incluindo sua incerteza. Ou seja, o método deve

prever uma região de incerteza do ponto de impacto e, a partir destes dados, estimar uma

função densidade de probabilidade para a região em análise. Portanto, a primeira opção de

análise é utilizar o método o Método de Monte Carlo para determinação da região em que

provavelmente ocorrerá o impacto, determinar a função de distribuição de probabilidade

(PDF) representativa destes pontos, e por fim, calcular a probabilidade de risco da operação a

partir do cálculo das probabilidades em toda a região de impacto.

O procedimento supramencionado deverá ser realizado a priori, ou seja, antes de,

efetivamente, se realizar o Esclarecimento de Área. Durante o Esclarecimento de Área o

profissional embarcado deverá ter um código computacional no qual já está implementada a

PDF e, em consequência, a região de impacto demarcada com as respectivas probabilidades.

Durante o voo de reconhecimento este profissional deverá alocar na planilha de cálculo a

localização de embarcações que possam circular na região de impacto. Salienta-se que toda

região de ensaio é demarcada via rádio (Aviso aos Navegantes - NOTAM) para que não

ocorra tráfego de embarcações e aeronaves. Contudo, esta limitação nem sempre é respeitada.
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Neste trabalho foi implementada a primeira fase do desenvolvimento do código

computacional, qual seja, a determinação das probabilidades na região em que ocorrerá o

impacto.

2.1 Algoritmo de Análise

Neste tópico é descrito o algoritmo adotado na implementação da metodologia de

Análise. Cada uma das etapas foi implementada como uma função desenvolvida em

EXCEL®.

i. Determinar dois pontos de impacto para as condições de lançamento previstas,

correspondentes ao maior e menor arrasto do artefato, utilizando simulação

balística;

ii. Definir a malha de cálculo com base no ponto médio de impacto e na geometria do

problema em análise (geometria da região plana de impacto);

iii. Hipótese: utilizar a distância linear entre os dois pontos de impacto definidos no item

(i) como desvio padrão da distribuição binormal e o ponto médio de impacto

como sendo a média dessa distribuição;

iv. Gerar a PDF na geometria definida no item (ii).

2.2 Simulação Balística

Nesta fase do trabalho foi implementada a Dinâmica do Voo com 2(dois) graus de

liberdade (direções: altitude e deslocamento horizontal). Foi considerada a força de arrasto na

dinâmica do voo do corpo (mock-up) como único esforço aerodinâmico. Ressalta-se que no

estudo de artefatos do tipo “bomba burra” a principal força aerodinâmica atuante é o arrasto.

Neste contexto, a hipótese adotada é bastante realística.

2.3 Malha de Cálculo

Não foi dada ênfase na implementação de diferentes malhas de cálculo. Optou-se,

inicialmente, por uma malha retangular de forma a não comprometer os prazos do programa

de desenvolvimento. Contudo, a implementação foi feita de forma generalizada, permitindo,

em trabalhos futuros, ao usuário escolher a geometria do problema a ser considerada.
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2.4 Função Distribuição de Probabilidades

O programa desenvolvido favorece a implementação de diferentes formulações para

PDF, tendo em vista que a formulação foi implementada de forma modular. Contudo, com o

objetivo de ser o mais realístico possível, implementou-se a PDF binormal (normal

bivariate).

3. Resultados

3.1 Simulação Balística

A Tabela 1 exibe os dados de entrada para simulação balística. De fato, são as

condições em que a carga será alijada (ou ejetada). As variáveis d e Mass representam o

diâmetro do veículo alijado e sua massa. Ressalta-se que são escolhidos dois valores de

coeficiente de arrasto (Cd1 e Cd2) para que seja realizado o cálculo do desvio padrão. AS

condições de lançamento são a altitude (H), velocidade na forma do adimensional Mach,

velocidade de ejeção da carga (Ve) e ângulo de lançamento (θ). O modelo atmosférico tem

como entrada a aceleração da gravidade(g) e pressão(p sea level) ao nível do mar. O

parâmetro Δisa está associado à seleção de outros modelos atmosféricos. Para Δisa= 0, o

modelo atmosférico é denominado de padrão. O passo no tempo da marcha temporal está

representado pela variável dt.

A Figura 3 exibe as trajetórias obtidas e os parâmetros de desempenho no cálculo da

trajetória. São destacados nesta figura os alcances (range) obtidos. É a partir destes valores

que será definida a malha de cálculo.

Tabela 1 – Dados para simulação balística.

Fonte: O Autor.
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Figura 3 – Trajetórias obtidas.

Fonte: O Autor.

3.2 Função Distribuição de Probabilidades

A Figura 4 exibe um exemplo de recurso que o programa desenvolvido utiliza para

visualização da PDF Normal. O objetivo é viabilizar o cálculo de probabilidades de forma

automática. Os nomes das variáveis são auto explicativos. A distribuição Normal apresenta

dois parâmetros, quais sejam, média (mean) e desvio padrão (Sigma). As variáveis x1 e x2

estabelecem o intervalo de valores da variável aleatória X para o qual se deseja calcular a

probabilidade. Observe que, para o caso da Figura 4, esta probabilidade está indicada pela

saída p(x1<x<x2). Finalmente, o programa disponibiliza uma saída gráfica para as entradas

estabelecidas à esquerda do gráfico.

Neste trabalho procedeu-se à geração de outras PDF. O objetivo deste módulo

é que o usuário visualize a distribuição que irá selecionar na análise de Esclarecimento de

Área. Salienta-se também que o programa foi desenvolvido se utilizando MACROS. Estas

MACROS são acionadas por intermédio de botões. Na Figura 4, os botões RUN e GRAPHIC

realizam as funções de cálculo da probabilidade p(x1<x<x2) e plotar o gráfico da PDF,

respectivamente. Ressalta-se também que todas as entradas no programa ocorrem nas células

AMARELAS.
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Figura 4 – Função Densidade de Probabilidades Normal

Fonte: O Autor.

A Figura 5 exibe um exemplo de visualização da PDF binormal (projeção

bidimensional). Salienta-se que é possível alterar os eixos da PDF com base na matriz de

covariância, conforme indicado na figura. Este fato é importante desde que é possível simular

as distribuições de probabilidade quando as condições de lançamento apresentarem “vento”.

A implementação exibida na Figura 5 é devido à FERNANDEZ et al (1994) e foi anexada ao

programa desenvolvido neste trabalho.

Apenas para
visualização

Cálculo de
Probabilidades
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Figura 5 – Função Densidade de Probabilidades BiNormal

Fonte: FERNADEZ et al (1994).

3.3 Matriz de Cálculo

Finalmente, a Tabela 2 exibe as condições sobre as quais foi gerada a malha no

domínio de cálculo representativo da região de impacto. É importante observar que o alcance

na direção X (RangeX) foi calculado a partir das simulações balísticas. O desvio padrão em X

(SigmaX) pode ser obtido a partir das diferenças entre os alcances obtidos pelos diferentes

valores de coeficientes de arrasto.

Já, o alcance em Y (RangeY) é definido de forma bastante “subjetiva”, desde que

depende das condições de vento local. Neste trabalho adota-se média zero para o

deslocamento em Y (condição SEM vento) e a incerteza neste valor é introduzida no modelo

a partir do desvio padrão (SigmaY). Neste caso, o desvio padrão foi de 5000 m.

Matriz de
Covariância
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Tabela 2 – Dados para geração da malha de cálculo.

Fonte: O Autor.

A Figura 6 exibe a malha de cálculo de probabilidades para o caso exemplificado nas

simulações balísticas. O ponto vermelho na figura identifica o ponto de impacto.

Normalmente se utiliza o ponto médio de impacto obtido em simulações de Monte Carlo. A

direção horizontal é a direção X e a direção vertical é denominada de direção Y. Os valores

indicados em cada célula indicam a probabilidade de impacto naquela região.

Existe um certo controle para gerar esta malha. Para o exemplo ilustrado foram

utilizados 10 células, na direção X, até o ponto de impacto e outras 10 células depois do

ponto de impacto, totalizando 20 pontos (Tabela 2).

Figura 6 – Malha de cálculo de probabilidades.

Fonte: O Autor.
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4. Trabalhos Futuros

Com o objetivo de continuar esta pesquisa, foram elencados três temas que são

continuação direta deste trabalho, quais sejam:

Inclusão do cálculo da probabilidade de risco na missão com a presença de

uma(ou mais) embarcação(ões);

Incluir a rota da aeronave lançadora e o local no Brasil em que ocorrerá o

lançamento;

Indicar a trajetória da aeronave na malha de probabilidades.

5. Conclusões

Neste trabalho foi desenvolvido um código computacional, em EXCEL®, que permite

o cálculo de probabilidades de impacto na região localizada ao redor do ponto médio de

impacto de um corpo alijado (ou ejetado) de uma aeronave. Este cálculo foi realizado com o

objetivo de apresentar flexibilidade para o usuário definir as PDF e limites da região em

análise. Concluiu-se que a metodologia é eficiente e que a implementação realizada foi

adequada para prosseguir com o avanço da pesquisa.
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Relatório Final

Título do projeto de pesquisa: Geração de Previsões Intrasazonais para o Perfil
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Alcântara
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Resumo

A base de lançamentos de foguetes da Força Aérea Brasileira denominada Centro de

Lançamento de Alcântara (CLA) está localizada no município de Alcântara, é de suma

importância para o desenvolvimento tecnológico aéreo espacial brasileiro, visando a maior

eficiência do lançamentos, este estudo mostra uma comparação das condições meteorológicas

entre dois modelos matemáticos, o modelo global ERA5 já amplamente utilizado pelo meio

cientifico e o modelo regional RegCM que por meio de rodadas com parâmetros específicos

consegue se aproximar das observações.

Para as rodadas do modelo RegCM, foram utilizados quatro tipos de parametrizações, MIT-

Emanuel, Kain-Fritsch, BATS e CLM, ambas em conjunto, utilizando valores médios

mensais de temperatura e vento meridional e zonal da superfície, estes comparados com os

respectivos dados do modelo ERA5. Assim obteve-se gráficos espaciais utilizando ensemble

físico (previsão por conjunto) com a finalidade de comparação, e o erro media quadrático e a

raiz do erro médio quadrático para acurácia dos modelos, indicando uma simulação para a

variável temperatura.

1. Introdução

A base de lançamentos de foguetes da Força Aérea Brasileira denominada Centro de

Lançamento de Alcântara (CLA) está localizada no município de Alcântara, estado do

Maranhão nas coordenadas 2° 24’ S de latitude e 44° 25’ W de longitude. Este

Centro é um dos principais pontos estratégicos do Brasil, devido a sua proximidade com a

linha do equador, o que torna os lançamentos mais eficientes quando se trata de consumo de
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combustível para colocação de satélites em órbita geoestacionária, se comparado com bases

em latitudes maiores. O CLA está localizado em uma região, onde recebe forte influência da

Zona de Convergência Intertropical (ZCIT); das Linhas de Instabilidade da Costa

Amazônica; dos ventos alísios; de contrastes térmicos locais entre o mar adjacente e o

continente, caracterizado por forte presença da brisa marítima; entre outros fenômenos

(Pereira et al., 2002) [1].

Com as missões de lançamentos cada vez mais frequentes, entender as dinâmicas físicas e

o comportamento climatológico, é fundamental para a segurança e economia de tais projetos.

Previsões sub-sazonais para escalas sazonais podem ser obtidas através de Modelos

Climáticos Regionais (RCMs) realizando um downscaling do modelo global Climate

Forecast System (CFS) para a região do nordeste brasileiro. O uso operacional de modelagem

climática permitirá auxiliar na realização de previsões intrasazonais, assim um modelo que

pode ser aplicado em estudos de várias regiões do globo é o Regional Climate Model system

(RegCM) do Earth System Physics (ESP) -The International Center for Theoretical Physics

(ICTP) (Giorgi et al., 2015) [2]. O modelo RegCM está operacionalizado na Divisão de

Ciências Atmosférica (ACA) permitindo o acompanhamento de alterações atmosféricas na

região nordeste do Brasil e foi utilizado na obtenção dos resultados dessa pesquisa.

2. Materiais e Métodos

Este trabalho foi planejado para realizar oito simulações do modelo Regional Climate Model

System (RegCM), utilizando o modelo global CFSv2 em downscaling para previsão na área

de estudo, e cujo os domínios foram idealizados da seguinte maneira, quatro para a América

do Sul e quatro para a região de Alcântara. Sendo inicializadas as simulações para as

seguintes datas: dias 1 de julho de 2018, 15 de julho de 2018 e 1 de agosto de 2018. O

processamento do modelo regional climático é composto por inúmeras fases até realizar a

simulação. No pré-processamento são necessárias a obtenção de dados estáticos para criar os

domínios do modelo (como a topografia, classificação do tipo de solo, etc, conforme a

complexidade do modelo e detalhamento). O modelo RegCM é composto por módulos que

são rodados em sequência, na qual ocorre a preparação e interpolação das variáveis

necessárias, como a temperatura superficial do mar (TSM) para a grade e resolução temporal

para utilização do modelo regional. Por fim, tem-se a geração das condições de fronteira e do

domínio para a grade da simulação. O modelo utiliza inúmeras variáveis como: altura
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geopotencial, temperatura do ar, umidade relativa e componentes zonal e meridional do vento

(Dias at al., 2012) [3].

O processamento foi configurado para utilizar quatro diferentes parametrizações que são

disponibilizadas pelo modelo RegCM: MIT-Emanuel, a qual representa o fluxo convectivo

usando um modelo idealizado de correntes ascendentes e descendentes de escala de sub-

nuvens (Araújo,2017) [4]; Kain-Fritsch que é uma parametrização de cumulus baseada em

Kain e Fritsch (1990; 1993) [5,6] que emprega o método da parcela lagrangeano para estimar

a existência de instabilidade ou se a parcela se tornará disponível para o crescimento de

nuvens, além de determinar suas propriedades convectivas  (DIAS, 2017)[7]; Biosphere

Atmosphere Transfer Scheme (BATS) que é utilizado para descrever as interações entre a

biosfera e atmosfera, simulando a influência da vegetação e umidade do solo nas trocas de

momentum, energia e vapor d’agua (Pereira et al., 2013) [8] e, por fim, a parametrização

(CLM) Community Land Model que é o modelo de superfície terrestre desenvolvido pelo

NCAR, como parte do modelo CCSM (Community Climate System Model)(Silva, 2016)[9].

Portanto as rodadas do RegCM foram compostas em ensemble físico, utilizando quatro

diferentes parametrizações para compor o resultado final da simulação: CLM-Fritsch, CLM-

Emanuel, BATS-Fritsch e BATS-Emanuel. O resultado obtido foi um arquivo final contendo

dados de precipitação, temperatura, vento meridional e zonal. A metodologia usa os dados de

reanálise do modelo global ERA-5 para estimar os erros médios de viés entre a simulação e a

observação da reanálise, a qual forneceu estimativas horárias de um grande número de

variáveis climáticas atmosféricas, terrestres e oceânicas. Neste estudo foi comparado as

mesmas variáveis de saída simuladas pelo modelo RegCM (valores médios mensais de

temperatura, precipitação e vento na superfície). Para o pós-processamento, as simulações são

interpoladas para o mesmo domínio de grade que o modelo de reanálise utilizando scripts em

formato GRADS e tendo a estimativa média em formato ensemble físico para realizar as

análises das simulações.

Em termos estatísticos foram utilizados o Erro Quadrático Médio (MSE na sigla em Inglês)

(1), e a Raiz do Erro Quadrático Médio (RMSE em Inglês) (2) para aferir a acurácia dos

modelos (HALLACK; PEREIRA - FILHO, 2011) [10].

(1)
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(2)

3. Objetivo esperado

O objetivo deste projeto é identificar por meio de estimativas de ensemble físico em
simulações realizadas pelo modelo RegCM com diferentes condições de contorno (América
do Sul ou Alcântara), qual apresentaria o menor viés com o modelo de reanálise ERA-5
(observação), e calculando-se o viés médio dos dados obtidos das simulações com as
observações globais do modelo de reanálise, busca-se estimar características sinóticas
importantes do vento na região de estudo, como também outras variáveis meteorológicas de
relevância operacional.

4. Resultados Preliminares

Buscar-se-á a manipulação dos dados gerados pelas simulações realizadas com CLM-Fritsch,

CLM-Emanuel, BATS-Fritsch e BATS-Emanuel, inicializadas em 1 de julho de 2018, as

quais são plotados os valores gráficos espaciais com as médias mensais do mês de agosto.

Para estimativa dos valores de viés das simulações, se utilizou uma estimativa com ensemble

físico (previsão por conjunto) com a finalidade de comparação com a reanálise do modelo

global ERA5. Desse modo foram obtidas as estimativas iniciais dos campos espaciais de

temperatura, direção do vento e viés, para as condições de contorno da América do Sul e

Alcântara, conforme mostrado nas figuras de 1 a 6.

E com finalidade de mostrar a acurácia dos modelos, foi plotado o MSE e o RMSE entre o

modelo de reanalise ERA5 e o modelo RegCM para as duas condições de contorno figuras 7

e 8.

4.1. Ensemble Físico RegCM América do Sul e Alcântara
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Figura 1 - RegCM – campo ensemble físico médio de agosto de 2018, com a

temperatura (°C preenchido) e vetor vento (m.s-1) em superfície para Alcântara.

Figura 2- RegCM – campo ensemble físico médio de agosto de 2018, temperatura (°C

preenchido) e vetor vento (m.s-1) em superfície para a América do Sul.

4.2. ERA5

Figura 3–ERA5 – Campo da reanálise ERA5 - valor médio de agosto de 2018,

Temperatura (°C preenchido) e vetor vento (m.s-1) em superfície para Alcântara.
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Figura 4- ERA5 - Campo da reanálise ERA5 - valor médio de agosto de 2018,

Temperatura (°C preenchido) e vetor vento (m.s-1) em superfície para a América do Sul.

4.3. Diferença entre Ensemble RegCM e ERA5

Figura 5- Diferença entre o modelo RegCM e a reanálise ERA5 – campo médio de

agosto de 2018, Temperatura (°C preenchido) e vetor vento (m.s-1) em superfície para

Alcântara.
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Figura 6- Diferença entre o modelo RegCM e a reanálise ERA5 – campo médio de

agosto de 2018, Temperatura (°C preenchido) e vetor vento (m.s-1) em superfície para a

América do Sul.

Figura 7- Erro Quadrático Médio entre RegCM as duas condições de contorno e a reanálise

ERA5 – campo médio de agosto de 2018, Temperatura (°C preenchido) e contorno vento

(m.s-1) em superfície centralizado em Alcântara.
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Figura 7- Raiz do Erro Quadrático Médio entre RegCM as duas condições de contorno e a

reanálise ERA5 – campo médio de agosto de 2018, Temperatura (°C preenchido) e contorno

vento (m.s-1) em superfície centralizado em Alcântara.

5. Próximas Etapas

Em uma próxima etapa do projeto será avaliar quais condições de contorno são mais

eficientes para fazer previsões e estimativas intra-sazonais.

6. Conclusões

De uma forma geral, os resultados mostram que o modelo RegCM subestima os valores de

temperatura na condição de contorno centrada em Alcantara e superestima quando esta

condição é para a América do Sul, os testes estatísticos de MSE e RMSE mostram que o erro

dos modelos para a variável temperatura é ínfimo, segundo Wilks (2006) [11] quando mais

similar a zero, o modelo se aproxima a perfeição, entretendo a variável magnitude avaliada

mostra um valor muito alto, mostrando que os modelos ainda não se aproximam do desejado.
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Resumo

Este relatório apresenta o desenvolvimento de uma metodologia da análise de confiabilidade

para o Sensor Mecânico Acelerométrico (SMA) baseada nas funções distribuições de

probabilidade associadas à aceleração do veículo (Q) e à aceleração de funcionamento do

SMA (R). A abordagem adotada utiliza apenas os dois primeiros momentos (médias e

variâncias) das variáveis aleatórias, para a análise de falha de funcionamento do SMA. Esta

probabilidade de falha é calculada com base na região de sobreposição gerada pelas

distribuições de R e Q. A implementação do método é realizada na plataforma Microsoft

Office EXCEL®.

1. Introdução

Com o mundo em constante evolução a análise de confiabilidade vem sendo aprimorada

com softwares e modelos matemáticos realizando grandes avanços no requisito segurança.

Com base em alguns métodos de análise de confiabilidade de estruturas mecânicas

disponibilizados na literatura técnica da área, o grupo de trabalho da Divisão de Tecnologias

Sensíveis e de Defesa (ASD) do Instituto de Aeronáutica e Espaço (IAE) desenvolveu e

implementou duas metodologias de análise para serem aplicadas no processo de qualificação

de um Sensor Mecânico Acelerométrico (SMA) o qual pode ser utilizado tanto em foguetes

espaciais como em artefatos bélicos desenvolvidos na ASD. O SMA é um sensor de

segurança que impede a ignição do segundo estágio de um veículo quando o mesmo ainda

estiver em solo.
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A primeira metodologia é a Análise de Confiabilidade baseada em “Testes Severos”.

Esta utiliza o conceito de “Margem de Severidade”. O principal objetivo desta metodologia é

definir o número mínimo de experimentos necessários realizados para garantir a

confiabilidade do SMA. Este número é fundamentalmente dependente do nível de severidade

aplicada ao teste. Toda a análise é baseada em dados experimentais.

A segunda metodologia utiliza o conceito de “Margem de Segurança” na avaliação do

índice de confiabilidade do produto. A principal hipótese é que são conhecidas as funções

distribuição de probabilidade (PDF) dos parâmetros de maior influência na análise, quais

sejam, a aceleração do foguete e a aceleração de funcionamento do SMA. Com base nestes

dados, procede-se à análise matemática da falha de funcionamento do SMA. É neste cenário

que se enquadra a presente pesquisa. Antes de proceder ao detalhamento da metodologia de

análise, é apresentada uma visão geral do SMA.

1.2. Sensor Mecânico Acelerométrico

O Sensor Mecânico Acelerométrico (SMA) é um sensor inercial do tipo massa-mola que

funciona apenas com o veículo, no qual está instalado, em voo. Trata-se de um dispositivo

mecânico, com acionamento através da aceleração imposta pela decolagem do veículo. A

Figura 1 exibe a visão geral, em corte, da concepção inicial de um SMA.

Figura 1 – Sensor Mecânico Acelerométrico (Vista em Corte)

Fonte: O Autor.

Contato Móvel Mola

Contato Superior
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O princípio de funcionamento do SMA segue os seguintes eventos:

i. Inicialmente o SMA se encontra no modo de segurança. Nesta condição a linha de

fogo do pirotécnico está em curto circuito;

ii. Após a decolagem, com a ação da aceleração, o subconjunto “contato móvel” se

desloca para baixo, comprimindo a mola (Figura 2). Com este deslocamento é

retirado o curto circuito da linha do pirotécnico;

iii. Atingindo o final do seu curso, o conjunto de contatos se encaixa no subconjunto

“contato superior”;

iv. Com o aumento da aceleração decorrente do processo de decolagem, as duas

peças se encaixam entre si e, neste instante, ocorre o travamento por um pino,

permitindo a continuidade do sinal elétrico para o pirotécnico (Figura 3);

Figura 2 – Evento ii – Decolagem (compressão da mola)

Fonte: O Autor.

Aceleração
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Figura 3 – Evento iii – Contato móvel parcialmente encaixado no subconjunto “contato superior”

Fonte: O Autor.

1.2. Objetivo

Apresentar a metodologia de análise de confiabilidade visando o conceito de fator de

segurança aplicada no projeto do Sensor Mecânico Acelerométrico (SMA);

Implementação numérica da metodologia.

2. Materiais e Métodos

A prática denominada de análise de confiabilidade nos moldes em que é realizada na

maioria das Organizações Industriais consiste em, basicamente, se estimar a probabilidade

de falha do sistema em análise. Neste tópico são apresentadas as equações básicas que

permitem estimar esta probabilidade de falha.

2.1. Estado Limite

O desempenho estrutural de um sistema tem como referência um conjunto de estados

limites que delimitam regiões de funcionamento do sistema em análise. Estes estados são

divididos em duas categorias básicas: (i) Estados limites últimos e (ii) Estados limites de

serviço. Os estados limites últimos estão relacionados ao colapso, ou a qualquer outra forma

que promova a paralisação do funcionamento do equipamento. Trata-se, portanto, de uma

condição de funcionamento que supera a resistência estrutural de um dado dispositivo. Os

Pino para
travamento

Contatos elétricos
previamente
encaixados
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estados limites de serviço dizem respeito à durabilidade ou boa utilização funcional das

respectivas estruturas.

A presente metodologia utiliza o conceito de estados limites últimos na estimativa da

confiabilidade estrutural do sistema SMA. A descrição completa do estado limite é dada pela

função representativa daquele estado, . Normalmente esta função é descrita em termos

de variáveis aleatórias para cada estado limite da estrutura, qual seja:

( ) ( ) 0,...,, 21 == nXXXGXG ( 1 )

A equação abaixo tem como solução as possíveis condições de falha que possam ocorrer

na estrutura:

( ) 0<XG ( 2 )

O exemplo de uso mais simples desta equação é o caso do problema envolvendo apenas

duas variáveis, como por exemplo, a resistência (R) de uma dada estrutura e a solicitação (Q),

a qual representa o carregamento imposto à estrutura. O estado limite desta estrutura pode ser

descrito de acordo com a função , Figura1.

( ) 0, =−= QRQRG ( 3 )

Figura 4 – Regiões de falha.

Fonte: KRUGER(2008).
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2.2. Coeficiente de Segurança Nominal

Todo projeto de um sistema aeroespacial é baseado em requisitos. Para garantir o

atendimento destes requisitos é prática comum se estabelecer coeficientes de segurança para

os diversos parâmetros de projeto. São definidos dois tipos de coeficientes de segurança:

Coeficiente de Segurança Central e Coeficiente de Segurança Global. Segundo MELCHERS

(1999), o Coeficiente de Segurança Central (CSC) relaciona as médias das variáveis de

resistência (R) e solicitação (Q), segundo a expressão abaixo:

Q

R=0
( 4 )

Utilizam-se valores característicos do parâmetro para quantificar a margem de

segurança da estrutura. Observe que este coeficiente não é um bom indicador da segurança da

estrutura desde que não leva em consideração as incertezas das variáveis R e Q utilizadas na

determinação de . O problema é tratado deterministicamente. O Coeficiente de Segurança

Global (CSG) leva em consideração o uso de distribuições estatísticas na definição das

variáveis R e Q. Ou seja, nesta abordagem é necessário o conhecimento, das distribuições de

probabilidade de cada variável para a implementação do método de análise de confiabilidade.

Neste trabalho é dada ênfase no uso dos conceitos associados ao CSG para a estimativa de

um índice de confiabilidade de um determinado subsistema aeroespacial.

2.3. Probabilidade de Falha

A probabilidade de falha é o indicador que representa a violação dos estados limites.

Para o caso do problema com duas variáveis aleatórias (VA), a probabilidade de falha é dada

por:

{ }[ ] { }[ ]0≤≤=≤= QRPQRPPf ( 5 )
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Esta inequação é denominada de problema fundamental da confiabilidade (MELCHERS,

1999). Outra expressão utilizada na estimativa da probabilidade de falha é aquela que utiliza

o conceito de função conjunta de densidade de probabilidade de R e Q, , qual seja:

( )drdqqrfP
q

RQf ∫ ∫
+∞

∞− ∞−

= ,
( 6 )

2.4. Índice de confiabilidade

Assumindo que R e Q sejam estatisticamente independentes e normalmente distribuídas,

G(X) também é normal, pois uma combinação linear de variáveis aleatórias gaussianas é

também gaussiana. Um evento de falha pode ser definido como o estado no qual R < Q, ou

G(X) = R −Q < 0. Portanto, a probabilidade de falha pode ser definida como:

⎟⎟
⎟

⎠

⎞

⎜⎜
⎜

⎝

⎛
<

+

−
Φ−= 01

22
QR

QR
fP

( 7 )

Sendo ( ) a função distribuição acumulada da Normal Padrão. A probabilidade de falha

depende da relação entre o valor médio de G(X) e seu desvio padrão. Esta razão é conhecida

como índice de confiabilidade, geralmente denotado por β:

22
QR

QR

QR

QR

G

G

+

−
===

−

− ( 8 )

Comparando-se a expressão acima com a definida para a probabilidade de falha, Equação

( 7 ), pode-se redefinir a probabilidade de falha como sendo:

( ) ( )−Φ=Φ−=1fP ( 9 )

O índice de confiabilidade β é uma medida geométrica da probabilidade de falha.
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3. Resultados

O primeiro passo da análise é estimar a distribuição de probabilidades para as variáveis

aleatórias R e Q. A variável Q deve assumir o valor médio de aceleração no final da rampa de

lançamento. Para o exemplo em questão, adotou-se o valor de 7g. O desvio padrão é estimado

com base nos registros de lançamentos anteriores, tendo em vista que esta solicitação está

associada às acelerações de decolagem. Como o IAE não disponibiliza registros devidamente

estudados e reportados de históricos de aceleração procedeu-se no sentido de adotar o desvio

padrão associado ao não cumprimento de requisito. Ou seja, nesta análise, são adotados

diferentes valores para o desvio padrão em aceleração e registra-se aquele que não cumpre o

requisito. Este valor deverá ser julgado pelo grupo de trabalho do IAE.

Dentro deste contexto, adotou-se uma distribuição de probabilidades uniforme para a

variável Q. Esta escolha é justificada com base nas incertezas envolvidas na dispersão

verificada na aceleração do veículo quando o mesmo estiver no final da rampa de

lançamento.

A distribuição de probabilidades para a variável R é obtida a partir dos dados

experimentais. De fato, esta análise deve ser conduzida em duas etapas. Na primeira delas,

determina-se a distribuição de probabilidades associada ao experimento. Em uma segunda

etapa, estimam-se os parâmetros desta distribuição. Desde que o objetivo deste trabalho é

apresentar a metodologia de análise, adotou-se uma distribuição normal com média 5,791 e

desvio padrão de 0,123 no processo de implementação numérica.

A Tabela 1 exibe todos os dados utilizados na determinação da confiabilidade de uso do

SMA com um nível de significância de 95%. A Figura 5 exibe os resultados obtidos para a

hipótese de uma distribuição uniforme (A= 6 e B= 8) para a variável aleatória Q. Para este

caso a confiabilidade foi de 99,88% (ou seja, 99,9%) e o fator de segurança de 1,036, o qual é

associado ao índice de confiabilidade (β) de 0,026.
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Tabela 1 – Dados utilizados na determinação da confiabilidade de uso do SMA

Variável Aleatória Função Distribuição
de Probabilidades

Parâmetros
[ g ]

R Normal = 5,791

= 0,123
Q Uniforme A= 6 e B= 8

Figura 5 – Resultados da análise de confiabilidade: Caso Estudo: A= 6 e B= 8

(a) Análise de Confiabilidade

(b) Intersecção entre distribuições

Fonte: Implementação adaptada de código da NASA.

Região de
Intersecção
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4. Trabalhos Futuros

Com o objetivo de continuar esta pesquisa, foram elencados dois temas que são

continuação direta deste trabalho, quais sejam:

Determinação da Probabilidade de Falha para Diferentes PDFs;

Agrupar em um mesmo código computacional o programa de Análise de

Confiabilidade, baseado na Margem de Severidade, com aquele desenvolvido

neste trabalho, qual seja, Margem de Segurança e validar os resultados;

5. Conclusões

Neste trabalho foi apresentado o desenvolvimento de uma metodologia de análise de

confiabilidade para o Sensor Mecânico Acelerométrico (SMA) baseada nas funções

distribuições de probabilidade associadas à aceleração do veículo (Q) e à aceleração de

funcionamento do SMA (R). Partindo-se do fato de que Confiabilidade está relacionada com

a probabilidade de falha do sistema, procedeu-se ao cálculo da região de sobreposição gerada

pelas distribuições de R e Q. Os resultados obtidos foram considerados consistentes pelo

grupo de trabalho da ASD. Contudo, ressalta-se que a metodologia ainda está em fase de

avaliação e vem sendo aplicada em diferentes casos. A implementação do método foi

realizada na plataforma Microsoft Office EXCEL®.
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Resumo

A maioria dos foguetes lançadores de satélite utiliza motores foguete a propelente líquido. A

fim de se obter maior potência dos motores, os propelentes tem de ser injetados em pressões

mais elevadas na câmara de combustão. Para isso é utilizado uma bomba de alta capacidade

movida por uma turbina a gás, chamada de turbobomba. As turbobombas operam em altas

velocidades angulares (dezenas de milhares de rpm) e sofrem intensas cargas dinâmicas em

operação. Assim sendo, é importante avaliar o comportamento dinâmico deste tipo de sistema

ainda na fase de concepção. Neste projeto foi desenvolvida uma implementação do método

de elementos finitos para análise de rotores flexíveis em uma rotina no software de

computação numérica Octave. Os deslocamentos transversais do rotor de uma turbobomba de

um motor foguete desenvolvido pelo IAE foram analisados usando um modelo de elementos

finitos de viga para o eixo flexível. Os discos foram tratados como massas pontuais.

Resultados típicos de dinâmica de rotores (diagrama de Campbell, resposta ao desbalanço e

força nos mancais) foram obtidos.

1. Introdução

A ISO (International Standartization Organization) define rotor como um corpo suspenso

por um conjunto de mancais ou suportes que permitem-no girar livremente em torno de um

eixo fixo. Devido ao seu movimento giratório, a turbobomba é submetida a vibrações laterais

cuja intensidade depende da velocidade angular do rotor, de suas imperfeições

(desalinhamento, defeitos nos rolamentos e desequilíbrio) e da quantidade de amortecimento

introduzido no sistema.
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Em um rotor ideal o eixo de simetria e o eixo de rotação são coincidentes e toda energia

fornecida é convertida em rotação. Em um rotor real a parte da energia de rotação é

convertida em movimentos transversais. Mesmo em rotores construídos de acordo com as

tolerâncias geométricas bastante apertadas e com todo cuidado durante sua fabricação,

algumas imperfeições e pequenos desvios da condição ideal estarão sempre presentes. De

uma forma geral, mas especificamente para o caso de uma turbobomba, como apresentado

em [1], as folgas entre o rotor e a carcaça (estator) são muito pequenas e os deslocamentos

transversais podem levar o contato rotor-carcaça e a falhas catastróficas.

2. Materiais e Métodos

Do ponto de vista da modelagem matemática, um conjunto de rotores pode ser tratado de 3

maneiras crescentes de complexidade: a) como um rotor rígido descrito pela sua massa e

inércia; b) como um eixo flexível com discos tratados como rígidos, descritos como pontos

com massa e inércia; e c) como um eixo flexível com discos também flexíveis. A primeira

abordagem é limitada a rotores bem rígidos. A segunda abordagem, utilizada neste trabalho,

pode ser implementada com elementos de viga e massas pontuais e podem fornecer boas

informações aos designers com baixo custo e tempo para serem implementados.

As equações dinâmicas para um rotor flexível podem ser obtidas através da aplicação das

equações de Lagrange para expressões de energia cinética para o eixo, discos (pontos de

massa) e desbalanço; e expressões de energia de deformação do eixo. A equação de Lagrange

é definida pela Eq. (1). Onde T é a energia cinética, U é a energia potencial, qi são as

coordenadas e Fqi são as forças [2]:

i
iii

Fq
q
U

q
T

q
T

dt
d =

∂
∂+

∂
∂−⎟⎟⎠

⎞
⎜⎜⎝

⎛
∂
∂ (1)

Usando a discretização de elementos finitos para um conjunto rotor, temos que a aplicação da

equação de Lagrange às expressões de T e U para elementos de eixo e disco fornecem as

equações de movimento da matriz para estes elementos, que podem ser montadas na matriz

global de movimento de todo o rotor. Os rolamentos são tratados como elementos de rigidez

e amortecimento horizontal e vertical. O desbalanço é incluído no modelo por meio de forças

externas.
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2.1. Elementos do Conjunto Rotor

Elemento de Eixo

Z

X

Y

w1

w2

u1

u2

Node
1

Node
2

1

21

2

Figura 1 – Elemento de eixo.

O elemento de eixo mostrado na Fig. 1 está descrito em [3]. A equação de movimento para

este eixo é dada pela Eq. (2).
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Onde: ][][][ 21
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e
S

e
S MMM += (3)

O vetor de deslocamentos nodais é dado pela Eq. (4).

{ }22221111 ΨΨ= wuwu (4)

As matrizes apresentadas na Eq. (2) são:
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Onde
3)1( La

EI
+

= ,
2

12
GSL

EIa = ,
)1(2 +

= EG é o módulo de cisalhamento, S é a área reduzida de

seção transversal e é o coeficiente de Poisson.

Discos

A equação matricial para um único elemento de disco é dada pela Eq. (9):
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Os graus de liberdade do elemento de disco são dados pela Eq. (11).

{ }Ψ= wu (11)

Suas matrizes elementares são:
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Mancais

Os mancais conectam o rotor ao seu revestimento. Pode ser modelado como rigidez e

amortecimento e sua equação dinâmica é:
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O vetor de deslocamento nodal de rolamentos { })(txe
b é dado na Eq. (11).
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Rotor

Ao montar as equações de movimento de eixo, discos e mancais em uma única equação

matricial, obtém-se a equação da matriz global do sistema:

[ ]{ } { } [ ]{ } { })()()()]([)( tftxKtxDtxM =+Ω+ (18)

Onde [M] é a matriz de massa, [ ] [ ])]([)( GCD Ω−=Ω , [C] é a matriz de amortecimento, [G] é a

matriz giroscópica, [K] é a matriz de rigidez, {x(t)} é o vetor de deslocamentos nodais e {f(t)}

é o vetor de força nodal. A matriz de massa é simétrica e não varia, a matriz giroscópica é

uma inclinação simétrica. Dependendo da natureza dos mancais, a matriz de rigidez pode ser

considerada simétrica e não variável.

2.2. Análises

Resposta ao Desbalanço

Uma vez que os rotores, mesmo construídos por rigorosos processos de fabricação, sempre

apresentem uma diferença entre o centro de massa e o centro de rotação, algum desbalanço

deve ser incluído ao modelo. Em um modelo com um eixo flexível e disco rígido, o

desbalanço está concentrado nos discos em resposta ao desbalanço de massa. Uma massa m

desbalanceada colocada a uma distância e do centro de rotação de um disco como mostrado

na Fig. 2.
Z

X
e

Figura 2 – Desbalanço de massa de um disco.

Sua posição angular é dada por um ângulo α. As forças geradas devido ao movimento dessa

massa é dado por:

{ } { } { } )cos()( tFtsinFF CS Ω+Ω= (19)



Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

6

Por exemplo, uma massa desbalanceada é colocada no nó 1, os componentes horizontais e

verticais da excitação devido ao desbalanço, )cos(2 tme ΩΩ e )(2 tsinme ΩΩ , são aplicados nos

graus de liberdade u e w, e os vetores {Fs} e {Fc} são os seguintes:
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A resposta para esta força externa terá a mesma a mesma forma:

{ } { } { } )cos()( tQtsinQQ CS Ω+Ω= (22)

Ao substituir a Eq. (22) e a Eq. (19) na Eq. (18) obtemos os vetores {Qs} e {Qc}:
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Análise de Autovalores

Para obter as frequências naturais e modos do sistema, uma análise modal deve ser realizada

resolvendo a versão homogênea da Eq. (18). Uma vez que a equação é um problema de

autovalor de segunda ordem e os algoritmos para resolução deste tipo de problema de

autovalor não são tão eficientes quanto os de primeira ordem, transforma-se a Eq. (18) em

uma equação matricial de primeira ordem no formato de espaço de estados.

[ ]{ } [ ]{ } { }A q B q F+ = (24)
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Portanto, a versão homogênea da Eq. (24) pode ser resolvida utilizando algoritmos de

primeira ordem e suas frequências naturais para cada valor de Ω, podem ser calculados e

plotados (diagrama de Campbell). A velocidade crítica ocorre quando a velocidade de rotação

é igual ao valor de alguma frequência natural e, assim, um pico na resposta ao desbalanço

pode ser observado.
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3. Resultados

3.1. Especificações do rotor da referência

Rotores estudados nas referências [3] e [4] foram analisadas no relatório anterior e foram

utilizadas para a validação do programa em Octave.

O rotor descrito em [5] possui a configuração apresentada na Fig. 3 e especificações

apresentadas na Tab. 1.

Figura 3 – Configuração do rotor, extraído de [5].

Tabela 1 – Especificações do rotor analisado, extraído de [5].

3.2. Resultados das Análises dos Rotores das Referência

A análise do modelo descrito em [5] foi feita utilizando-se uma rotina em Octave elaborada

pela aluna em conjunto com o orientador. A varredura das rotações analisadas considerou um

passo de 100 rpm. Foram obtidos o diagrama de Campbell, a resposta ao desbalanço e as
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forças horizontais e verticais nos mancais traseiro e dianteiro. Os resultados são mostrados

nas figuras 4, 5 e 6 a seguir.

Figura 4 – Diagrama de Campbell do rotor analisado em [5].

Figura 5 – Resposta ao desbalanço do rotor analisado em [5].
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Figura 6 – Força nos mancais do rotor analisado em [5].

A comparação entre as velocidades críticas obtidas neste trabalho e as velocidades críticas

disponibilizadas em [5] é apresentada na tabela 2 a seguir. Pode-se perceber a concordância

entre os resultados.

Tabela 2 – Comparação de velocidade crítica analisadas neste trabalho e apresentadas em [5].

Modos Velocidade Crítica [rpm]
[5]

Velocidade Crítica [rpm]
este trabalho Diferença [%]

1 12675,02 12895 1,74
2 17941,86 18928 5,50
3 29922,6 30071 0,50
4 33824,63 33088 -2,19
5 33827,36 34590 2,25

4. Próximas Etapas

A análise da influência do posicionamento dos mancais na resposta ao desbalanço será

analisada e incluída no artigo a ser submetido ao XLI CILAMCE (ver item 6).

5. Conclusões

Os resultados obtidos pelo programa elaborado neste trabalho apresentam uma boa

concordância com os resultados do artigo da referência [5]. A resposta ao desbalanço mostra
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que os picos mais elevados ocorrem na coincidência entre a velocidade de rotação e as

frequências naturais dos modos de precessão direta. Além disso, pode-se observar que o

maior deslocamento causado pelo desbalanço ocorre no disco da turbina.

6. Divulgação dos Resultados

Estava prevista a elaboração de dois artigos para os congressos: SAE Brasil 2020 e XI

CONEM (Congresso Nacional de Engenharia Mecânica). Porém, com a suspensão do

congresso CONEM, devido à pandemia de Covid-19, apenas o artigo do SAE foi completado

e submetido, sendo que a divulgação dos artigos aprovados será feita em agosto deste ano. O

Congresso estava previsto ocorrer em setembro de 2020 mas foi adiado para o final de agosto

de 2021 devido à pandemia. O artigo previsto para o CONEM será submetido ao XLI

CILAMCE (Congresso Ibero Latino Americano de Mecânica Computacional) que será

realizado virtualmente. O resumo já foi aceito.
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Resumo

Como parte de uma campanha de ensaios com o modelo aeronáutico padrão M5, tem-se

grande interesse por parte do instituto um bom conhecimento das características do mesmo,

desde seus coeficientes aerodinâmicos, até possíveis estruturas formadas em diferentes

condições de ensaio, em diferentes velocidades e ângulos de ataque. Com o intuito de

familiarizar-se com comportamento do M5, este trabalho tem como objetivo desenvolver uma

série de análises numéricas, com técnicas de análise fluidodinâmica computacional, com

softwares de alta fidelidade física, para que se compreenda o comportamento e os resultados

do modelo. Existia também, por parte dos pesquisadores envolvidos na campanha de ensaios,

o interesse na aplicação de técnicas de medição de pressões no modelo em túnel de vento, e

as análises numéricas auxiliaram na definição das faixas de pressão para o dimensionamento

do sistema de aquisição e faixa de operação do túnel para o ensaio.

1. Introdução

1.1Modelo Aeronáutico Padrão

O Modelo Aeronáutico Padrão M5 foi criado a fim de ser uma ferramenta de análise

comparativa dos resultados obtidos em túneis de vento em diferentes lugares. Sua geometria

foi desenvolvida pelo instituto ONERA (Office National d’Etudes et de

RecherchesAérospatiales) da década de 1980. O principal objetivo do M5 é possibilizar a

comparação e quantificação dos erros associados aos resultados de ensaios aerodinâmicos.

O Modelo Padrão apresenta características básicas de avião do tipo comercial:

fuselagem cilíndrica, configuração de asa baixa (localizada na parte inferior da fuselagem),
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enflechada e com diedro positivo, e empenagem convencional (“T” invertido). O modelo não

apresenta nacele de motores e trens de pouso.

Com intuito de manter o TA-2 (Túnel Aerodinâmico 2) atualizado com os padrões de

resultados e incertezas internacionais, fez-se um acordo com o instituto ONERA e o

laboratório Russo, TsAGI (Prof. N.E. Zhukovski Central AerohydrodynamicInstitute), para

uma campanha de ensaio interlaboraterial do M5 de propriedade do IAE. O projeto do

modelo foi cedido pelo ONERA e passou por adaptações de acordo com as características do

TA-2.

1.2Motivação para as análises e necessidade de conhecer o comportamento do modelo

Conhecer o comportamento do escoamento sobre o modelo é de grande importância

para o entendimento dos fenômenos aerodinâmicos resultantes da geometria do mesmo.

Neste trabalho serão empregadas análises de Fluidodinâmica Computacional/CFD

(ComputationalFluid Dynamics), com a variação de alguns parâmetros aerodinâmicos e dois

modelos de turbulência nos cálculos do CFD, a fim de compreender e visualizar o

comportamento do escoamento em diferentes ângulos de ataque. Os resultados das análises

computacionais têm também a função de prover resultados que são utilizados na elaboração

dos sistemas de aquisição de dados como forças, momentos e pressões, em análises

experimentais em túnel de vento.

1.3Cronologia deste trabalho

O desenvolvimento deste trabalho seguiu a seguinte sequência: em Materiais e

Métodos será apresentada a modelagem do M5 em software de CAD (Desenho Assistido por

Computador, do inglês Computer-Aided Design), construção da malha para as análises

numéricas, um breve descritivo da análise, análise bidimensional do perfil aerodinâmico da

asa; em Resultados e Métodos serão apresentados todos os resultados obtidos até o momento;

em Próximas Etapas serão apresentados os próximos passos a serem desenvolvidos baseados

nos resultados obtidos neste trabalho; em Conclusões será feito o fechamento das atividades

desenvolvidas até a data do fim da elaboração deste relatório; e, por fim, em Revisões

Bibliográficas serão dados os devidos créditos aos trabalhos e obras que auxiliaram e

inspiraram o desenvolvimento desta pesquisa.
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2. Materiais e Métodos

Nesta seção serão apresentadas as ferramentas utilizadas para a obtenção dos

resultados deste trabalho. Entre os softwares utilizados neste trabalho, temos softwares de

CAD, CFD e ferramentas de tratamento de dados desenvolvidas em Microsoft Excel. Análises

realizadas experimentalmente não serão abordadas neste trabalho, porém alguns resultados de

túnel de vento serão empregados a fim de comparação e validação dos métodos numéricos

aplicados. Ainda sobre análises experimentais, serão mostrados processos utilizados para a

preparação do modelo para ensaio, assim como os limites de operação do túnel.

2.1Modelagem do M5

Com base nas informações de engenharia do modelo disponibilizadas pelo instituto

ONERA, foi desenvolvido pelo IAE uma variação do modelo, de acordo com as

características dimensionais do TA-2. Para estre trabalho, baseou-se no projeto do IAE, onde,

partindo deste, foi elaborado um modelo simplificado, sem os detalhes de montagem das

partes e fixações.

2.2Malha

A fim de redução de tempo e processamento necessário, todas as análises de CFD

foram feitas em meio modelo, sendo este divido pelo plano de simetria do mesmo. A parte

ocultada foi o lado direito.

A malha utilizada foi do tipo híbrida e foi elaborada utilizando-se o software ICEM

CFD, e apresenta elementos com geometrias de pirâmides, prismas e tetraedros. A capa de

primas, rente à superfície do modelo, tem uma espessura 40% maior que a camada limite que

nela se desenvolve. O restante da malha é composto de tetraedros, tendo as geometrias de

pirâmides como elemento de transição da capa de prismas para os elementos tetraédricos.

Buscou-se por um maior refinamento nas regiões onde esperava-se observar os maiores picos

de pressão (próximos aos bordos de ataque da asa e empenagen).

O farfield (delimitação do volume de análise) foi definido com uma semiesfera, com

raio de 50 vezes o valor de cma (corda média aerodinâmica) da asa.Com isso, teve-se uma

malha com 10.692.284 elementos de prismas, 2.013.588 elementos de tetraedros e 139.724
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elementos de pirâmides, com um total de 12.845.569 elementos. Na Fig. (1), pode-se

visualizar a malha elaborada no modelo.

Figura (1) – Visualização de cortes da malha computacional. A figura à esquerda mostra a
vista da malha em corte lateral; a figura à direita mostra a vista da malha em corte
longitudinal na semiasa do modelo.

2.3Análise 3D/Solver (CFD++)

Foram utilizados dois modelos de turbulência: Menter k-omegaShear Stress Transport

(SST) puramente turbulento, proposto por Menter[1] e modelo SST-2003-LM2009 proposto

por Langtry e Menter[2]. Sendo que este último é capaz de prever a transição do escoamento

de laminar para turbulento. Utilizaram-se os dois modelos pela suposição de que haveria

transição no M5 devido ao baixo número de Re (Reynolds). O esquema numérico utilizado foi

de segunda ordem no espaço. Limitou-se com um número de 1500 iterações para obter as

soluções de regime permanente, e os resultados utilizados foram as médias das últimas 200

iterações. Foram utilizados os valores de número de Mach, M, de 0,16 e 0,28 combinados

com números deReynolds, Re, de 0,9x106, 1,6x106 e 3,0x106, variando o ângulo de ataque de

0° a 16°, com exceção de Re = 3,0x106, cujas análises foram afetadas com a atual situação

mundial, resultando em 0º e 4º somente.

3.4Análise 2D (XFoil)

Resultados nas análises no CFD++, que serão abordadas com maior propriedade na

próxima seção, mostraram que existia uma faixa de transição no extradorso da asa em

elevado ângulo de arfagem (α) para Re = 0,9x106 e Re = 1,6x106, e que o mecanismo dessa

transição era por bolha de separação. Então, fez-se um estudo em análise bidimensional no

perfil do M5 com o softwareXFoil, de baixa fidelidade em relação aoCFD++, mas muito
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indicado para esse tipo de investigação, a fim de ter-se uma confirmação do fenômeno.

Tomou-se como referência a corda onde localizavam-se as tomadas de pressão (com 310mm

como valor de corda). Definiu-se 3 números de Re: 0,9x106, 1,6x106 e 2,2x106. Para cada

valor de Re fez-se a análise com dois números de Machpara visualizar possíveis efeitos de

compressibilidade, e dessa forma aplicar uma correção aos cálculos. Variou-se α de 0º a 20º,

com incrementode 2º, com um total de 11 configurações para cada análise.Utilizou-se o

modelo en, com ncrítico = 11,45, calculado baseado na intensidade turbulenta do túnel de

vento.As configurações da análise bidimensional estão apresentadas na Tabela (1).

Tabela (1) -Inputs para as análises bidimensionais.

Reynolds Mach0 Mach1 Δα

0,6x106 0 0,16 0º – 20º

1,6x106 0 0,33 0º – 20º

2,2x106 0 0,33 0º – 20º

3. Resultados

Nesta seção serão apresentados os resultados obtidos no desenvolvimento deste

trabalho. Vale ressaltar que os dados apresentados aqui são alguns dos mais relevantes dos

resultados, devido a restrição do número de páginas.

3.1CFD++

Foram obtidas somente 3 configurações de análise em sua completude, e 1 com

limitações devido ao elevado tempo computacional empregado nas iterações e impedimentos

pela situação pandêmica mundial.

Na Fig. (2), pode-se observar o comportamento das curvas do coeficiente de

sustentação,CL, variando em função do ângulo de ataque, α, onde: as curvas nas cores

amarela e vermelha foram obtidas em ensaio em túnel de vento e são para fins comparativos,

a curva na cor azul foi obtida utilizando-se o modelo de turbulênciaproposto por Menter[1],

SST, enquanto a curva na cor verde foi obtida utilizando o omodelo de turbulênciaproposto

por Langtry e Menter [2], SST-2003-LM2009. Sendo o CL dado por:

Eq. (1),
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(8).
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plo a torção geométrica da asa, onde a po

menor que o ângulo de incidência local d
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5. Conclusões

Além de um melhor co
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numéricas bem elaboradas para que o dimensionamento do sistema de aquisição dos tuneis de

vento funcionem com segurança e garantia da aquisição de dados confiáveis.
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Resumo

Neste trabalho foi implementado numericamente um modelo matemático tridimensional,

representativo da dinâmica do voo sem arrasto de um veículo aeronáutico, que pode ser

utilizado para a determinação dos parâmetros de desempenho verificados em um lançamento

balístico, dentre os quais, destacam-se: tempo de voo, alcance, apogeu, velocidade máxima

atingida e desaceleração. Este modelo foi implementado em um formato normatizado, na

plataforma MATLAB™, com vistas ao uso do Método de Monte Carlo/Markov Chain na

inclusão das incertezas associadas aos parâmetros de desempenho. O código computacional

desenvolvido gerou funções que podem auxiliar nas análises de separação de cargas nos

moldes realizados na Divisão de Tecnologias Sensíveis e de Defesa.

1 Introdução

Esta pesquisa tem como objetivo principal o desenvolvimento de um método capaz

de, a partir de amostras geradas de diversas simulações numéricas, estimar a chance de um

evento futuro acontecer, mediante fatores adversos. O método de Monte Carlo/Markov Chain

(MCMC) é uma das ferramentas estatísticas que pode ser adaptado para esta aplicação.

A ideia principal do trabalho é utilizar os coeficientes aerodinâmicos de um veículo

aeronáutico como variáveis aleatórias (VA) em simulações de dinâmica do voo. Estas VA

podem ser ajustadas com o uso do método MCMC e, a partir destes, estimar as

correspondentes funções distribuição de probabilidade (PDF). Esta metodologia tem grande

potencial de aplicação para Análises de Separação (clearance) de artefatos desenvolvidos na

Divisão de Tecnologias Sensíveis e de Defesa (ASD) do Instituto de Aeronáutica e Espaço

(IAE)
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1.1 Objetivo

Implementação do Método Monte Carlo Markov Chain (MCMC) na quantificação das

Incertezas associadas ao problema de dinâmica do voo.

2 Materiais e Métodos

2.1 Dinâmica do Voo

Não é objetivo deste trabalho, desenvolver uma dinâmica do voo na forma

generalizada. A dinâmica do voo proposta é utilizada apenas para servir como plataforma

para implementação numérica do Método MCMC. Dentro deste contexto, foram admitidas as

seguintes hipóteses:

i. Terra Plana;

ii. Não existe atuação de força aerodinâmica;

iii. Não está incluída a influência do vento;

iv. O veículo não tem propulsão;

v. Aceleração da gravidade é constante durante toda a trajetória.

A dinâmica do voo com 3 graus de liberdade considera como parâmetros iniciais a

velocidade inicial (v0), ângulo de lançamento azimutal ( ), ângulo de elevação de

lançamento (Φ), coordenada Y do lançamento (y0), coordenada X do lançamento (x0) e a

gravidade (g). A Figura 1 ilustra as condições de lançamento supramencionadas.

Nesta implementação foram utilizadas as equações clássicas de movimento oblíquo, definidas

em HALLIDAY & RESNICK, (2012). Considera-se que o vetor aceleração na coordenada x

e na coordenada y ambas nulas e na coordenada z seja a gravidade com sinal negativo devido

à orientação do movimento, ou seja, = = 0 , = -g. Estes parâmetros estão deduzidos na

referência HALLIDAY & RESNICK, (2012) e estão descritos nos parágrafos subsequentes.

Nestas formulações é o módulo do vetor velocidade inicial, é o ângulo azimutal e o

ângulo zenital.
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Figura 1: Movimento Balístico 3D

Tempo para atingir apogeu: ( 1 )

Alcance máximo: X ( 2 )

Alcance máximo: Y ( 3 )

Altura máxima em Z: ( 4 )
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Tempo de voo: ( 5 )

Alcance em X: ( 6 )

Alcance em Y: ( 7 )

2.2 Análise Estatística

Com o objetivo de promover um melhor entendimento da metodologia, principal

contribuição deste trabalho, esta apresentação será realizada com base na própria

implementação numérica. Considere um modelo dinâmico da forma:

( 8 )

sendo y o vetor de dados que se pretende avaliar, (i=1,2) são variáveis independentes e o

ruído G é assumido ser gaussiano com média zero e variância , ou seja:

( 9 )

O objetivo é identificar os valores dos coeficientes a, b e c e suas respectivas funções

densidade de probabilidade (PDF). Inicialmente, serão gerados os dados “experimentais” que

se pretende analisar. Observe que estes dados obedecem ao modelo representado na

Equação ( 8 ).
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Figura 2: Geração de dados aleatórios.

Fonte: O Autor.

O próximo passo é gerar a REGRESSÃO MULTILINEAR com a finalidade de

identificar os valores dos coeficientes a, b e c, Figura 3. Observe que a função regress() é

disponibilizada no MATLAB™ (Multiple Linear Regression).

Figura 3: Regressão Linear

Fonte: O Autor.
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Agora, o objetivo é determinar as PDF associadas a cada um dos coeficientes de

ajuste. É neste momento em que se aplica o método MCMC. Por ser um método de

amostragem, é necessário definir quantas amostras (Q) serão utilizadas na determinação dos

parâmetros das PDF. Observe que será necessário estimar o desvio padrão para cada uma das

variáveis. Neste caso, os valore adotados estão indicados na Figura 4. No presente caso é

utilizado o algoritmo de Metropolis & Hastings na geração da PDF. Essencialmente, o

algoritmo consiste em gerar um número aleatório, proveniente de uma distribuição

conhecida, neste caso distribuição Normal (variável new no programa da Figura 4), e testá-la

utilizando a função de máxima verossimilhança prevista para o coeficiente de ajuste.

Figura 4: Aplicação do Método MCMC

Fonte: O Autor.

Uma etapa importante neste algoritmo é descartar os primeiros valores obtidos para a

caracterização da PDF, técnica esta denominada de burn in. A ideia é semelhante àquela

utilizada no Método de Monte Carlo. Os primeiros valores ainda não são representativos dos

valores médios previstos para os coeficientes. Esta implementação está ilustrada na Figura 5.

Desvio Padrão para
cada coeficiente de

ajuste
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Figura 5: Aplicação do descarte de valores (burn in)

Fonte: O Autor.

Finalmente, com as amostras obtidas a partir da aplicação do método MCMC, obtém-

se as respectivas PDF.

Figura 6: Determinação das PDF

Fonte: O Autor.
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As funções associadas ao algoritmo de Metropolis & Hasting e a função de máxima

verossimilhança para o caso NORMAL, estão disponíveis na Figura 7 e Figura 8,

respectivamente.

Figura 7: Algoritmo de Metropolis & Hasting

Fonte: O Autor.

Figura 8: Função de Máxima Verossimilhança (likelihood)

Fonte: O Autor.

3. Resultados

A Figura 9 exibe um exemplo de saída de trajetórias 3D, conjuntamente com o CEP,

obtidos a partir do Método de Monte Carlo. Nesta simulação a variável aleatória é o ângulo

de lançamento.  A Figura 10 exibe um exemplo de saída para uma curva de ajuste utilizada
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em Análise de Separação de Cargas. Trata-se da aplicação do Método MCMC na estimativa

das PDF associadas à cada um dos coeficientes de ajuste apresentados na Equação ( 8 ).

Figura 9: Exemplo de Saída do Código de Trajetória e CEP

Coordenada Y[m]

80

20 SIMULAÇÕES DE TRAJETÓRIA

60
40

20
0

50

Coordenada X[m]

20

25

10

15

5

0

30

0

Coordenada X[m]
60 65 70

50

55

60

65

70

75
ERRO CIRCULAR PROVÁVEL (CEP): 7.20

Fonte: O Autor.

Figura 10: Exemplo de Saída do Código MCMC
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0 0.5 1 1.5
0

5000

10000

15000
a  ( =1.035, =0.115)

1.8 1.9 2 2.1 2.2
0

5000

10000

15000
b  ( =1.988, =0.041)

2.5 3 3.5 4
0

5000

10000

15000
c  ( =3.079, =0.127)

1 1.1 1.2 1.3 1.4
0

5000

10000

15000
s  ( =1.206, =0.038)

Fonte: O Autor.

4. Próximas Etapas

Os trabalhos futuros estão relacionados à implementação do Método MCMC

conjuntamente com a dinâmica do voo de um processo de separação de cargas. O grupo de

trabalho da ASD dispões do código de separação de cargas.

5. Conclusões

Este projeto disponibiliza uma metodologia que permite quantificar o risco verificado em

um procedimento aeronáutico como, por exemplo, de separação de cargas. A metodologia

sendo desenvolvida neste projeto visa gerar toolboxes que possam ser utilizados de forma

direta em diversas análises de engenharia. Na presente fase do trabalho, foi gerado um

toolbox associado ao Método de Monte Carlo (MMC) e Método de Monte Carlo com

amostragem utilizando o algoritmo de Metropolis e Hasting (MCMC). Esta implementação

foi avaliada pelo grupo de trabalho da Divisão de Sistemas Sensíveis e de Defesa (ASD) e foi

considerado satisfatório.

6. Divulgação dos Resultados

NA
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Resumo

O estudo do escoamento ao redor de corpos rombudos tem se tornado um aspecto

fundamental devido a sua grande aplicação na engenharia. O escoamento turbulento ao redor

dos corpos rombudos é caracterizado por regiões de separação e formação de vórtices. Essa

formação de vórtices causa significante aumento do arrasto, principalmente na forma de

arrasto de pressão. O estudo experimental do escoamento ao redor de corpos rombudos é

fundamental para a compreensão dos fenômenos existentes e fornecem dados para validação

de modelos teóricos e numéricos. No presente trabalho foi estudado experimentalmente o

escoamento ao redor de um corpo de Ahmed com ângulo de inclinação da rampa traseira de

35°. Esse estudo foi realizado no túnel de vento subsônico TA-2 do Instituto de Aeronáutica e

Espaço e para a caracterização do escoamento utilizou técnicas de visualização com tufos de

lã e óleo. Em ambas as técnicas, foi observado um escoamento totalmente descolado na

rampa traseira.

1. Introdução

Mesmo sendo uma questão fundamental da mecânica dos fluidos, o escoamento ao redor de

corpos rombudos, que são corpos onde o escoamento é dominado por grandes regiões de

escoamento separado, apresenta desafios devido à sua grande aplicação na engenharia.

Diversas estruturas se apresentam na forma de corpos rombudos imersos em escoamentos

fluidos, por exemplo: pilares de pontes da engenharia civil, tirantes e longarinas de asas da

engenharia aeronáutica, cabos de transmissão de energia elétrica,aerodinâmica da carroceria



Instituto de Aeronáutica e Espaço
Programa Institucional de Bolsas de Iniciação Científica

2

de automóveis,designer no projeto naval para melhor deslizamento pela água, plataformas e

tubulações petrolíferas, dentre diversas outras encontradas no cotidiano.

Buscando o entendimento da interação da dinâmica entre o fluido e a estruturainúmeros

trabalhos são propostos, que objetivam o estudo de um modelo automobilístico [1, 2, 3]. Esse

modelo, conhecido como corpo de Ahmed, é de suma importância para a indústria

automobilística, pois serve de padrão de calibração de túneis de vento e para validação de

modelos de turbulência utilizados em CFD.

Nas questões de fluidodinâmica, as pesquisas experimentais são essenciais para a

compreensão dos fenômenos existentes no escoamento ao redor de corpos rombudos e

esbeltos (perfis de asa e outras estruturas aeronáuticas) e são fontes de validação para as

abordagens teórica e numérica de estudo nesses problemas. Entretanto, as indústrias cada vez

mais utilizam os métodos computacionais com o objetivo de diminuir a necessidade de

experimentos. Devido aos altos custos e tempo dos experimentos, a tendência das diversas

indústrias é investir maciçamente em soluções computacionais, testando diversas soluções e

configurações, e assim utilizando experimentos para a decisão final de um projeto ou testes

da solução escolhida.

Em vista disso, esse trabalho estudou experimental oescoamento ao redor do corpo de

Ahmedcom ângulo de inclinação da rampa traseira de 35°por meio de técnicas de

visualização com tufos de lã e óleo com o objetivo de entender a topologia do escoamento.

2. Revisão Bibliográfica

A aerodinâmica é o ramo da ciência que estuda a interação entre um corpo que se move e o

fluido que o circunda. A componente horizontal da força resultante desta interação que se

opõe ao avanço do veículo, é chamada de arrasto aerodinâmico (D). Esta força afeta

grandemente a performance de veículos, tanto no que tange as velocidades atingidas, quanto

ao consumo, por exigir do motor que a suplante. A componente vertical da força

aerodinâmica é chamada de sustentação aerodinâmica (L).

Sempre que um corpo se move em um meio fluido, ele experimenta uma força resultante

diferente de zero. Esta força resultante édecorrente das distribuições de pressão (normal ao

corpo)e tensão de cisalhamento (tangente a superfície) ao longo da superfície do corpo.
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- Camada Limite

Devido aos efeitos viscosos do escoamento, uma força de atrito surge na superfície do corpo.

Essas forças viscosas fazem com que a velocidade do fluido exatamente em contato com o

corpo seja nula,condição essa conhecida como condição de não deslizamento. A velocidade

do escoamento aumentaà medida que se afasta da superfície até atingir a velocidade do

escoamento de entrada. A tensão de cisalhamento, tangente a superfície do corpo,é

proporcional a esse gradiente de velocidade. O arrasto devido a essa tensão de cisalhamento é

chamado de arrasto de atrito. Essa região que sofre a influência dos efeitos viscosos, ou seja,

a região onde há o gradiente de velocidade, é chamada de camada limite [4].

- Número de Reynolds

O número de Reynolds é um número adimensional e é definido como sendo a razão entre as

forças inerciais e viscosas, e é usado para caracterizar o regime do escoamento [5]:

onde ρ é a densidade do fluido, μ é viscosidade, V é a velocidade do escoamento e x é um

comprimento característico.

Quando um fluido escoa em um tubo a moderados números de Reynolds, cada partícula se

move em uma linha reta paralela ao eixo do tubo. Nessa situação o escoamento é dito

laminar. A uma certa distância da entrada o gradiente de pressão é proporcional a velocidade

e o perfil de velocidade é parabólico. Este padrão de comportamento pode ser facilmente

identificado por um traçador colocado na corrente de fluido. Aumentando-se a velocidade,

um certo estágio é obtido onde a linha formada pelo traçador deixa de ser bem definida

tornando-se irregular. O traçador começa a se misturar com o fluido, até que, em algum ponto

corrente abaixo, todo o tubo parece estar preenchido por fluido colorido. Quando o fluido

atinge este grau de “mistura”, o escoamento é dito turbulento [6]. Para o escoamento em um

tubo pode-se observar 3 regimes de escoamento:

• Escoamento laminar - Para fins práticos, se o número de Reynolds for menor que

2000, o escoamento será laminar. O número de Reynolds de transição aceito para o

escoamento em um tubo circular é igual 2300.
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• Escoamento de transição - Nos números de Reynolds entre 2000 e 4000, o

escoamento é instável como resultado do início da turbulência. Esses escoamentos às

vezes são chamados de escoamentos de transição.

• Escoamento turbulento - Se o número de Reynolds for maior que 3500, o escoamento

será turbulento.

Esses regimesdo escoamento podem ser observados em todos os tipos de escoamentos

(internos e externos), mas o número de Reynolds de transição do regime laminar para

turbulento é diferente para cada situação. A transição do escoamento laminar para turbulento

depende de diversos fatores entre eles estão gradiente de pressão, geometria do corpo,

rugosidade da superfície, transferência de calor e perturbações do escoamento de entrada [5].

- Coeficiente de Arrasto

Coeficiente de resistência aerodinâmica, também chamado coeficiente de arrasto, é um

número adimensional que é usado para quantificar o arrasto ou a resistência de um objeto em

um meio fluido tal como o ar ou a água. Ele permite quantificar a força de resistência ao ar ou

outro fluido por parte de uma dada superfície e é dado por:

onde D é a força de arrasto, ρ é a densidade do fluido, V é a velocidade do escoamento e S é

uma área de referência.

O coeficiente de arrasto é sempre associado com uma área de superfície particular de

qualquer objeto e compreende os efeitos de dois contribuidores básicos do arrasto

fluidodinâmico: arrasto de atrito e arrasto de forma (ou arrasto de pressão).

- Arrasto de Pressão

Em regiões do escoamento com elevado gradiente de pressão adverso, o fluido dentro da

camada limite não tem energia suficiente para vencer esse gradiente e ocorre a separação do

escoamento. Essa separação faz com que a distribuição de pressão na parte frontal do corpo

seja maior do que a distribuição de pressão na parte traseira, gerando uma força contraria ao
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deslocamento do corpo. Essa força gerada devido a distribuição de pressão é chamada de

arrasto de pressão. Em um regime turbulento o escoamento dentro da camada limite é mais

energético do que o laminar, consequentemente a camada limite turbulenta é mais capaz de

resistir à separação em um gradiente de pressão adverso [5].

Em corpos rombudos a maior quantidade de arrasto é devido ao arrasto de pressão enquanto

em corpos carenados, como por exemplo a asa de um avião com baixo ângulo de ataque, a

maior parcela do arrasto é o arrasto de atrito [7].

2. Materiais e Métodos

A análise experimental doescoamento ao redor do corpo de Ahmed foi realizada no túnel de

vento TA-2 na Subdivisão de Aerodinâmica (ACE-L) pertencente ao IAE. O estudo teve

como objetivo a caracterização da topologia do escoamento por meio das técnicas de

visualização por óleo e tufos de lã.

- Túnel de Vento TA-2

OTúnelde VentoSubsônico TA-2é um túnel de vento subsônico de circuito fechado. As

dimensões da seção de ensaios são 3 m x 2,1 m x 3 m. A velocidade máxima do escoamento

é de 140 m/s.O túnel de vento possui uma balança aerodinâmicacapaz de medir 3 forças e 3

momentos atuantes no modelo submetido ao ensaio.

- Corpo de Ahmed

O modelo utilizado, conhecido comocorpo de Ahmed (Fig. 1),possui as seguintes

dimensões: comprimento de 1,514 m, 0,564 m de largura, 0,418 m de altura e ângulo de

rampa traseira de 35°.
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Figura 1. Corpo de Ahmed.

O corpo de Ahmed foi montado sobre uma mesa (Fig. 2) para reduzir os efeitos da camada

limite do túnel de vento sobre o modelo.

Figura 2. Mesa para redução dos efeitos da camada limite.

- Caracterização do Escoamento

Para a análise da topologia do escoamento foram utilizadas as técnicas de visualização por

óleo (Fig. 3a) e tufos de lã (Fig. 3b). Os quais foram colocados próximo a rampa traseira, por

ser a região que apresenta maior separação do escaomento. A visualização com tufos de lã foi

realizada com velocidade de 50 m/s e a visualização a óleo com velocidade de 65 m/s. Ambas

as visualizações foram realizadas com ângulo de derrapagem igual a zero ( ).

Mesa
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Figura 3. Técnicas de visualização: a) tufos de lãe b) óleo.

3. Resultados

- Visualização com tufos de lã.

A visualização do escoamento utilizando tufos de lã na velocidade de 50 m/s é apresentada

nas Fig.4, 5 e 6. Pode-se ver que os tufos de lã na lateral (Fig. 4) estão orientados na direção

do escoamento, isso é um indicativo de que o escoamento está totalmente colado na

superfície. Na rampa traseira (Fig. 5) os tufos de lã estão desordenados indicando que o

escoamento está descolado em toda a superfície da rampa. Observa-se também um

descolamento na parte traseira do modelo (Fig. 6). Lienhart & Becker [8] também

observaram, para uma rampa traseira com ângulo de inclinação de 35°, um escoamento na

rampa traseira totalmente descolado iniciando na borda superior da inclinação.
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Figura 4. Visualização com tufos de lã.

Figura 5. Visualização do escoamento na rampa traseiro utilizando tufos de lã.
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Figura 6. Vista lateral do escoamento no corpo de Ahmed com tufos de lã.

- Visualização com óleo.

AsFig. 7 e 8 apresentama visualização do escoamento com óleo na velocidade de 65 m/s. Na

lateral e na parte superior antes da rampa (Fig. 7), as linhas indicam que o escoamento está

colado nessa região. Na rampa traseira não houve mudança do padrão do óleo aplicado, o que

mostra que o escoamento está descolado nessa região. Os resultados com visualização a óleo

estão de acordo com o observado através dos tufos de lã.

Figura 7. Visualização do escoamento lateral utilizando óleo.
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Figura 8. Visualização a óleo da rampa traseira.

4. Conclusões

Nesse trabalho foram apresentados os resultados referentes ao estudo experimental do

escoamento ao redor de um corpo de Ahmed com ângulo de inclinação da rampa traseira de

35°. Para a caracterização do escoamento foram utilizadas as técnicas de visualização com

tufos de lã e a óleo. Em ambas as técnicas se observou que o escoamento está colado na

lateral do modelo próximo a rampa e que na rampa traseira o escoamento está totalmente

descolado. Tal comportamento também foi observado por outros autores.
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Resumo 

Internet das Coisas é o modo como equipamentos ou produtos estão conectados e se 

comunicam entre si e com usuários. Na atualidade, este conceito abre caminho para a 

utilização de sensores inteligentes e aplicativos que trabalham de forma eficiente em rede. Os 

benefícios desta tecnologia incluem a possibilidade de troca de informações entre múltiplos 

usuários além do uso eficaz dos dados, permitindo a previsão de falhas e a extração de 

características do sistema através do uso de inteligência artificial. Este projeto visa integrar a 

instrumentação de meteorologia com uma plataforma de Internet das coisas. As principais 

metas deste trabalho são a prova de conceito deste tipo de tecnologia, a possibilidade de 

acesso remoto a informações e também o uso de sensores e sistemas de processamento de 

baixo, para garantir a eventual implementação em larga escala. Ao longo desta iniciação 

científica foi montada com sucesso uma estação meteorológica capaz de adquirir dados de 

temperatura, umidade e CO2; esta pode ser acessada através de uma conexão Wi-Fi e os 

dados coletados são enviados diretamente a um banco de dados em uma nuvem; e através do 

desse, os usuários podem ter o acesso remoto às informações climáticas para consulta em 

tempo real ou extração de parâmetros de longo prazo. 

 

1. Introdução 

 

Entre os vários requisitos para o sucesso de uma operação de lançamento inclui-se o 

conhecimento das condições meteorológicas nos momentos que antecedem o lançamento e 

essas, principalmente os ventos, podem influenciar, por exemplo, a trajetória dos veículos ou 

uma descarga elétrica pode danificar a instrumentação a bordo dos foguetes. Um caso 
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emblemático que ilustra a importância dos dados meteorológicos foi o acidente do ônibus 

espacial Challenger, da NASA em 1986, onde a temperatura de lançamento estava abaixo da 

adequada o que fez com que uma anilha no motor perdesse sua propriedade e provocasse o 

acidente fatal.  

Portanto, o conhecimento, para um período especifico bem como da variação sazonal de 

dados meteorológicos é de grande interesse para as atividades operacionais nos lançamentos 

de foguetes. As aplicações de Internet das Coisas tem se expandido na atualidade e isso tem 

feito com que o custo de implementação de sistemas envolvendo esta tecnologia seja cada 

vez mais acessível e atrativo. Neste trabalho será apresentado o desenvolvimento de uma 

estação meteorológica que pode, no futuro, ser utilizada em média e larga escala nos centros 

de lançamentos brasileiros para auxiliar nos estudos e também apoiar a decisão durante 

campanhas de lançamento. A plataforma aqui desenvolvida tem potencial ainda para ser 

utilizada em cidades e instalações industriais para monitorar a qualidade do ar, por meio das 

medidas de umidade e CO2. O restante deste relatório é organizado da seguinte maneira, na 

seção 2 os materiais e métodos utilizados na construção da plataforma meteorológica são 

descritos em detalhes. A seção 3 mostra os resultados obtidos, bem como exemplo das 

potenciais aplicações deste sistema que usa tecnologia de Internet das Coisas. Na seção 4 

serão apresentados os próximos passos deste projeto e finalizando a conclusão descreve as 

principais considerações deste trabalho.   

 

2. Materiais e Métodos 

 

Para o desenvolvimento da estação meteorológica foram utilizados os sensores de CO2 (CcS-

811), umidade relativa do ar e temperatura (DHT11) e a placa de desenvolvimento 

NodeMCU que opera com o chip ESP8266. No NodeMCU estará contida as linhas de código 

que permitem a integração dos sensores e a comunicação remota. O NodeMCU tem como 

característica principal as possibilidades de conexão via Wi-Fi que faz com que seja a 

plataforma de conexão de Internet das Coisas do projeto. A Tabela 1 lista as especificações 

técnicas da plataforma desenvolvida. 

 

Tabela 1: Especificação elétrica da plataforma meteorológica.  
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Característica  Valor Unidade 

Tensão de alimentação  3,3 Volts [V] 

Corrente 500 Mili Ampere [mA] 

Escala de medição de 

temperatura 

0º a 50° Celsius [°C] 

Escala de medição de umidade 20% a 95% Porcentagem [%] 

Escala de medição de CO2 400 a 8192 Partículas por milhão [ppm] 

Tipo de conexão Wi-Fi 802.11 b/g/n 

Taxa de transmissão 2.4 Giga Hertz [Ghz] 

 

A Figura 1 mostra a montagem que integra os sensores mencionados acima com a plataforma 

NodeMCU. Este conjunto atende as especificações listadas na Tabela 1. Na primeira versão, 

de desenvolvimento do projeto, a montagem foi realizada em um protoboard para alocar 

todos os componentes da montagem da estação e ainda assim possibilitar alterações naturais 

no período de desenvolvimento. A alimentação do sistema foi realizada por meio de um 

carregador USB. 

 
Figura 1: Montagem do protótipo desenvolvido da estação meteorológica desenvolvida. 

 

2.1 Sensores utilizados  

Esta subseção descreve os detalhes dos sensores utilizados no desenvolvimento da plataforma 

meteorológica.   

 

2.1.1 Sensor de CO2 
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O sensor de CO2, modelo CCS-811: que pode ser visualizado em detalhes na Figura 2(a). 

Este sensor opera com baixa potência (1.2mW) e é alimentado com 3.3V. Este sensor integra 

um sensor de gás de óxido de metal (MOX) que detecta uma ampla variedade de compostos 

orgânicos voláteis (COV), de tal modo que realiza o monitoramento da qualidade do ar com 

medidas na faixa de 400ppm a 8192ppm. Este sensor incluí um conversor analógico para 

digital (A/D) e uma interface I²C para envio dos dados ao NodeMCU. Na Figura 3(b) é 

possível visualizar o diagrama em bloco do sensor e como ele dever integrado com o 

NodeMCU.   

   
Figura 2: (a) Sensor de CO2 modelo Ccs-811. (b) Diagrama de conexão entre o sensor Ccs-

811 e a plataforma NodeMCU. 

 

2.1.1 Sensor de umidade e temperatura 

 

O sensor de umidade e temperatura modelo DHT11 pode ser visualizado na Figura 3(a). Este 

sensor é capaz de medir a temperatura e umidade relativa do ar. Este sensor, assim com o 

sensor de CO2 também é alimentado com 3.3 V. Conforme listado na Tabela 1, a faixa de 

temperatura deste sensor é de 0º a 50° e sua precisão é de 2ºC. A umidade é medida na faixa 

entre 20% a 95% com precisão de 5%. Na Figura 3(b) é possível também visualizar a 

conexão deste sensor com o NodeMCU.  

                                              
Figura 3: (a) sensor de umidade e temperatura modelo DHT11. (b) Diagrama de conexão 

entre o sensor DHT11 e a plataforma NodeMCU. 
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2.2 Plataforma de Internet das Coisas e processamento dos dados  

A Figura 4(a) mostra em detalhes a plataforma NodeMCU com o chip ESP8266. Este 

dispositivo é também alimentado com tensão nominal de 3,3 V. Esta plataforma possui 17 

interfaces GPIO que podem ser configuradas como entrada ou saída digitais, existem também 

4 interfaces de saída PWM e uma entrada para leitura de dados analógicos. O consumo de 

corrente desta plataforma é de 170 mA. Há ainda a possibilidade de operação com bateria, 

neste caso, considerando uma bateria de 3,7V com 1000mAh, o NodeMCU tem autonomia de 

20 horas desconsiderando o consumo dos dispositivos periféricos de I/O (sensores).  

O NodeMCU permite a conexão Wi-Fi que fica com 20% da sua capacidade de 

processamento. Para a lógica de programação foi utilizada a IDE (Integrated Development 

Environment) do Arduino que pode ser visualizada na Figura 4(b) e que utiliza a linguagem 

C/C++ para programação. 

             
Figura 4: (a)Plataforma de Internet das Coisas NodeMCU. (b) Interface de programação IDE-

Arduino utilizada no desenvolvimento do projeto (Versão 1.8.39.0).  

 

2.3 Acesso Web e Banco de dados 

 

A página Web criada para acessar os dados da plataforma foi montada utilizando a IDE 

Atom, que é mostrada na Figura 5(a). A linguagem de programação adotada foi o Java Script 

que comunica o Banco de Dados com a interface Web. O layout da página foi feito usando as 

linguagens HTML e CSS que são duas das principais tecnologias para a criação de páginas da 

Web. 
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O banco de dados escolhido para armazenar os dados adquiridos pelos sensores da estação 

meteorológica foi o Firebase. A Figura 5(b) mostra o banco de dados do projeto. Além do 

armazenamento, este banco de dados permite a leitura e acesso aos dados em tempo real.  

 

  
Figura 5: (a)Interface de desenvolvimento da página Web utilizando a IDE Atom (Versão 

1.48.0).  (b) Banco de dados do projeto da estação meteorológica utilizando o Firebase. 

 

 

3. Resultados 

 

Nesta seção são apresentados os resultados obtidos com o projeto. A Figura 6 mostra um 

diagrama de contexto da plataforma integrada aos sensores sendo acessada remotamente. 

 
Figura 6: Diagrama de contexto do projeto mostrando a estação meteorológica baseada em 

Internet das Coisas. 

 

Podemos observar na Figura 8 (a) os dados de temperatura, umidade relativa e CO2 para um 

período de 24 horas durante o dia 6 de julho. Os valores e comportamento das curvas estão 
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coerentes com o esperado, de acordo com o verificado no site do Instituto Nacional de 

Meteorologia (IBMET), endereço https://tempo.inmet.gov.br/GraficosDiarios/A728. A 

estação estava instalada na cidade de Taubaté. Nos gráficos observa-se que a temperatura 

máxima atingida foi de 25.8 °C aproximadamente as 16:00 enquanto que a umidade relativa 

mínima foi de 53% em torno das 15:00. Os valores de CO2 mantiveram-se constantes ao 

longo deste dia. Esta. Este exemplo mostra que este tipo de estação nos centros de 

lançamento poderia realizar estas medidas e os dados poderiam ser acessados pelos 

especialistas do IAE de forma remota e instantânea.  

Além disto, o sistema foi testado continuamente entre os dias 17/05/2020 até 07/07/2020.  

Durante este período, de 53 dias, a plataforma operou de forma esperada a maior parte do 

tempo. A Figura 8(b) mostra o calendário com a classificação de operação dos dias. Nesta 

Figura a cor verde representa que a estação operou nominalmente como se esperava e em 

vermelho os dias onde houve algum problema na captura, envio ou armazenagem dos dados. 

 

        
Figura 8: (a) Dados de temperatura, Umidade relativa e CO2 no dia 06/07/2020. (b) 

Classificação do funcionamento da estação meteorológica durante o período de testes de 

longo prazo, entre os dias 17/05 e 07/07.   

 

A Figura 9 mostra a interface Web desenvolvida onde se observa na estação A os valores de 

mínimo, máximo, médio e atual de medição para os dados de umidade temperatura e pressão. 

Juntamente dessas informações, no cabeçalho são mostrados os dados relativos a data e hora. 

Estes dados podem ser acompanhados em tempo real, para isto basta acessar o link 

https://projeto-iae-3.firebaseapp.com/. 
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Figura 9: Layout da página Web que mostra os dados da estação meteorológica em tempo 

real. 

 

Importante mencionar que o projeto foi desenvolvido pensando em uma arquitetura de 

Internet das Coisas que prevê a possibilidade do uso de múltiplas estações no futuro. No 

exemple da página Web da Figura 9, por exemplo, é possível verificar o campo estação, caso 

houvesse mais estações os dados já seriam mostrados nesta página. A página permite 

visualizar os dados diários que estão alocados no firebase, que são designadas as suas colunas 

respectivas. 

 

4. Próximas Etapas 

 

A Próxima Etapa do Projeto é a criação de mais unidades desta estação de sensoriamento 

desenvolvida, de tal modo que, seja possível aumentar o perímetro de coleta e assim criar um 

mapeamento de áreas com relação aos índices de CO2, umidade relativa do ar e temperatura. 

Mais importante ainda, há expectativa da adição de um anemômetro digital à plataforma. A 

Figura 10 ilustra um exemplo de anemômetro que seria compatível com a instrumentação 

desenvolvida neste projeto. A incorporação deste sensor é imprescindível para o uso em 

campos de lançamento uma vez que é de suma importância conhecer e modelar a velocidade 

do vento. 
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Figura 10: Anemômetro digital que deverá ser incorporado a plataforma futuramente. 

 

Outro aspecto que está sendo avaliado para uma versão aprimorada do projeto seria a adoção 

de uma bateria carregada por célula fotovoltaica. Isso daria autonomia de instalação do 

projeto. 

 

5. Conclusões 

 

Este trabalho mostrou de forma sucinta o desenvolvimento de uma estação meteorológica de 

pequeno porte e de baixo custo baseada em plataforma de Internet das Coisas. Os resultados 

obtidos com esta plataforma mostraram a efetividade do projeto com relação à coleta de uma 

alta taxa de dados, que é alocada em um banco de dados, de forma remota e instantânea. 

Claramente este desenvolvimento foi uma prova de conceito de um sistema que pode no 

futuro auxiliar o lançamento de foguetes no CLA e CLBI. 

Esta iniciação científica permitiu ao aluno, principalmente a formação e consolidação de uma 

série de conceitos relacionados às áreas de Linguagem de programação, Front End, Circuitos 

integrados e Meteorologia.  

Este trabalho trouxe uma vivência singular, por parte do aluno, de temáticas da área espacial, 

relacionadas às áreas de eletrônica e computação, neste caso aplicado a temática da 

meteorologia. Vale citar por exemplo que ao longo deste projeto o aluno se familiarizou com 

3 linguagens de programação diferentes além da bagagem obtida com a utilização de 

circuitos integrados e instrumentação.  

Esta experiência é um grande diferencial devido ao conhecimento obtido neste tipo de 

atividade prática, que dificilmente se experimentaria em um ambiente de sala de aula.  

Sou grato ao apoio dado pelo IAE e CNPq durante esta iniciação científica que foi uma 

grande oportunidade para minha formação e crescimento acadêmico e pessoal.  

 

6. Divulgação dos Resultados 
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Até o presente o momento os resultados não foram divulgados. O trabalho teve início em 

dezembro de 2019 e foi afetado pela questão da pandemia. Após a incorporação do 

anemômetro há expectativas da preparação de um artigo para submissão ao JATM. 
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