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RESUMO

Foguete, também chamado de missel, geralmente é criado com um formato cilindrico e
alongado, com a capacidade de lancamento tanto em pontos em movimento ou em pontos
estaciondrios. E um vefculo vinculado a um motor que o dispara, eliminando os seus gases
de combustao. Este ocorrido pode ser denominado empuxo, ou seja, a medida que os gases
sdo expulsos o foguete perde massa, uma alteracdo em sua quantidade de movimento.
Este trabalho trata-se de uma simulac¢ao computacional utilizando técnicas matemaéticas,
onde ¢ permitido imitar o desempenho, estudar e prever o comportamento de reacoes de
determinados processos do lancamento do foguete Saturno V. Tal foguete conhecido pode

ser o mais potente ja visto.

Palavras-chave: Foguete, lancamento, simulagao.



ABSTRACT

Rocket, also called missile, is usually created with a cylindrical and elongated shape, with
the ability to launch either at moving points or at stationary points. It is a vehicle linked
to an engine that shoots it, eliminating its combustion gases. This happened can be called
thrust, that is, as the gases are expelled the rocket loses mass, a change in its amount of
movement. This work is about a computational simulation using mathematical techniques,
where it is possible to imitate the performance, to study and to predict the reaction
behavior of certain processes of the Saturn V rocket launch. Such a known rocket may be

the most powerful already seen.

Keywords:Rocket, launch, simulation.
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1 INTRODUCAO

A histoéria da humanidade é marcada por pessoas que, motivadas por um sonho,
pelo conhecimento, criatividade, ou as vezes por pura curiosidade, encontraram solugoes

que mudaram nao apenas as suas vidas, mas o destino de todo o planeta.

Comunicacao, sensoriamento remoto, navegacao. Essas sdo algumas das utilidades
dos satélites na atualidade voltadas para o cotidiano. Olhando para o futuro, o espago é,
atualmente, o tnico limitador fisico. Seja para manter a rotina ou para avancar na ciéncia,
¢é indispensavel o uso de foguetes para escapar da gravidade do nosso planeta e colocar
satélites em orbita ou alcancar outros corpos celestes como a Lua, asterdides, planetas
préximos ou outros corpos celestes mais distantes. Desde sua criagao, ha mais de 1000
anos, os foguetes vém sendo aprimorados para ir cada vez mais longe e carregar cargas
cada vez maiores. Nao existe foguete mais potente que o Saturno V, com grande dimensao

e capacidade, Saturno V levou os primeiros astronautas que pisaram na Lua. (1)

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 OBJETIVO GERAL

Executar a simulagao, através de técnicas matematicas, do langamento do foguete

Saturno V para fora da orbita terrestre.

1.1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

o Desenvolvimento de calculos sobre o lancamento do foguete.
» Elaboracao da simulacao por meio da modelagem matematica.

o Construcao de um prototipo para visualizacao de partes do foguete.

1.2 JUSTIFICATIVA

Simulagdao do langamento do foguete Saturno V imita aspectos da realidade, mas
com variaveis controladas. O proposito do trabalho é a verificagdo do seu comportamento,

que mesmo nao sendo idéntico ao real apresenta uma aproximagcao satisfatoria. (2)



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Ha pouco mais de 2000 anos, Heron de Alexandria criou um mecanismo que chamou
de Eolipila (Aeolipile), um dos primeiros mecanismos que se tem conhecimento a utilizar a

Terceira Lei de Newton, agao e reagao, antes mesmo desta ter sido enunciada. (3)

O dispositivo possui um reservatério de agua que é aquecido até evaporar e assim
é conduzido aos tubos fixados na esfera fazendo-a girar ao ser expelido. Assim Heron
estava inventando o primeiro mecanismo com um dos principios bésicos de um foguete, a
conservacao do momento. O primeiro combustivel sélido para os foguetes foi a poélvora, o

registro mais antigo sobre ela veio da China, no final do terceiro século antes de Cristo. (3)

Os foguetes foram importantes instrumentos da guerra, sendo o V-2 um dos
primeiros misseis de longo alcance, representando a sua tecnologia como um grande avango
na construcao de foguetes. Desde entao, os foguetes vém sendo aprimorados com a utilizagao
de tecnologia de ponta e altos investimentos em pesquisa e inovagao, no intuito de garantir
maior seguranca a seus tripulantes e sua carga, bem como reduzir o custo para colocé-los
em Orbita. (4)

2.1 SATURNO V E ESTAGIOS

Figura 1 — Saturno V

Fonte:(1)

O Saturno V (Figura 1) foi desenvolvido pelo grupo de Whernher von Braun, que
trabalhava no Marshall Space Flight Center (MSFC), situado no Alabama, e produzido

por um consoércio de varias empresas americanas. Projetado para levar trés astronautas da
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Apollo a Lua e voltar, o Saturno V fez o seu primeiro teste de voo nao tripulado em 1967.
Um total de 13 foguetes Saturno V foram lancados a partir de 1967 até 1973, realizando

as missoes Apollo. (1)

Saturno V até hoje é o veiculo langador de maior empuxo que ja entrou em producao
e ¢ considerado como uma das mais impressionantes maquinas ja construidas pelo homem
em sua historia. Tudo a ele relacionado é grandioso. Em sua configuragdo de langamento,
sua altura era 110,6 m com um didmetro 10 m, e sua massa total cerca de 3.000 toneladas,
gerando empuxo suficiente para colocar uma carga tutil de 118.000 kg numa orbita baixa.
Seu primeiro estagio foi o maior cilindro de aluminio j& feito. Esse grandioso veiculo

langador foi concebido como evolucao dos langadores menores da série Saturno. (3)

O primeiro estagio do foguete Saturno V transporta 740 mil litros de querosene e
1,2 milhao de litros de oxigénio liquido necessario para a combustao. No lancamento, estao
os cinco motores F-1 que produzem 7,5 milhdes de libra-forca de empuxo. A uma altitude
de 67 quilometros, os motores F-1 sao desligados. Os parafusos explosivos disparam e o

primeiro estagio é separado do foguete, caindo no Oceano Atlantico. (1)

O segundo estagio equipado com 5 motores J2, com empuxo total de 1.125.450
libras-forcga, transporta 984.000 litros de hidrogénio liquido e 303.000 litros de oxigénio
liquido. Alguns segundos apds os cinco motores do foguete no segundo estagio serem acesos,
uma saia interstage na parte inferior é descartada. Logo depois, o foguete de escape de

emergéncia na parte superior do veiculo, é disparado e descartado. (1)

Aos 9 minutos e 9 segundos apds o langamento, o segundo estégio é descartado e
o motor do foguete do terceiro estiagio é disparado. A terceira etapa transporta 252.750

litros de hidrogénio liquido e 73.280 litros de oxigénio liquido. (1)

O motor do terceiro estagio é disparado até 11 minutos e 39 segundos apods o
lancamento, quando o veiculo atingiu velocidade suficiente para alcangar a érbita da Terra.
Cerca de duas horas e meia depois, o motor do terceiro estagio ¢é reiniciado para enviar a

espagonave Apollo da 6rbita da Terra em diregao a lua. (1)

Depois que os astronautas em Apollo atracam com o mdédulo de pouso lunar e se
afastam do agora inutil terceiro estdgio, esta ultima parte restante do Saturno V se afasta

no espago profundo ou é comandada a voar para um pouso forgado na lua. (1)

2.2 PROPULSAO

O principio para a propulsao de foguetes é a Terceira Lei de Newton, para cada
acao ha uma reacao igual e oposta. No foguete, os gases queimados escapam em um jato

forte através de um bocal comprimido, o foguete entao é impulsionado na direcdo oposta.

(3)
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2.3 MOTOR E COMBUSTIVEL

Saturno V possuia cinco motores F1, que consumiam querosene e oxigénio liquido
e proporcionavam um empuxo total de 7.503.000 Ibf. Sendo classificado como um foguete
quimico por obter sua energia através da combustao. A cAmara de combustao é a responsavel

por acelerar os gases que serao expelidos, responsaveis pelo empuxo do foguete. (1)

A maior parte da estrutura do foguete é destinada ao transporte de combustivel.
Boa parte desse propelente é consumido no menor trecho da viagem, dentro dos limites da
atmosfera terrestre. E durante esse percurso que é consumida uma considerdvel quantidade
de energia, principalmente para levantar do solo um veiculo com o peso de milhares de
toneladas. (1)

Vencido esse trecho, o foguete entdo carrega um peso inttil correspondente a
estrutura destinada onde transportava o combustivel. Este fato faz logo pensar num sistema
que abandona parte dessa estrutura. Recorre-se entao ao sistema de varios estagios.(1) A

Figura 2 demonstra a estrutura em um todo do foguete.

Figura 2 — Estrutura do Saturno V

Fonte: Préprios autores
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3 METODOLOGIA

3.1 METODOS

Para a criacdo do esbogo do foguete Saturno V foi utilizado o software Solid Works

e Ultimaker Cure, conforme mostra a Figura 3.

Figura 3 — Esboc¢o do Saturno V
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Com o desenvovlvimento do projeto foi definido um cronograma de atividades como

mostra a Tabela 1.

Tabela 1 — Cronograma

Id Status Mome da Tarefa Inicic Término T 3/2018 Tri 4/2018 Tii 172019
| Ase | sa Ot | New | Der | Jan
1 |Concluida Formacdo do grupo e escolha do projeto Qua08/08/18  Cua 22/08/18 ]
2 |Concluida Definicdo e delimitacdo do escopo do projeto Qua22/08/18  Qua 29/08/18 =
3 |Concluida Andlise e cdlculos termodindmicos Qua05/09/18  Qua 19/09/18 =]
4 |Conclulda Execucho e entrega do relatdrio parcial Qua05/09/18  Cua 26/09/18 .
5 |Concluida Apresentacdo parcial Qua03/10/18  Qua 03/10/18 &
6 |Concluida Compra do material e execucdo do protdtipo Ter 30/10/18  Ter 13/11/18 [
7 |Conclufda Tabela de simulacio do fopuete Oua31/10/18  Seg 12/11/18 =
8 |Concluida Entrega do relatdrio final Qua05/12/18  Qua05/12/18
9 |Concluida Preparacdo para apresentacdo do TAI QuiDE/12/18  Ter11/12/18 ]
10 |Coneluida Apresentacio do TAI Oua12/12/18  Qua 13/12/18 L
11 |Concluida Exposicio daos banners Ouil3df12/18  Qui13f12/18 L4
12 |Concluida Correcdo e entrega do relatdrio final corrigido Sex 14/12/18  Sex 21/12/18 |
Tarsta Resurma Inative I | Tarefas externas
Divisio Cenvaneniaone Tansls Mangal I 1 Mareo externo &
. . Marca & Somente duragia Diata lirmite +
Projeto: ProjetoFaguete .
Data: Qui 29/11718 Resumma 1 hcimulo de Resumo Manual ees— Andaments
Resuma do projet 3 1 Resume Manusl A Progresss manusl —
Tarafa Inativa Samente inicio C
Marea Inative Soiments Lerming

3.2 MATERIAIS E EQUIPAMENTOS

Para a construcao do prototipo utilizou-se uma impressora 3D e material para

Fonte: Préprios autores

impressao ABS.
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4 DESENVOLVIMENTO

4.1 VELOCIDADE DE ESCAPE

A velocidade de escape é uma velocidade minima necessaria para que um objeto,

como o foguete, saia da superficie da Terra em dire¢ao ao espago. (5)

Figura 4 — Velocidade de escape

" Wz = Vescape

‘\Vz = Vescape

“u

Fonte:(6)

Para calcular a velocidade ideal de escape para o planeta Terra, é considerado que
a conservacao da quantidade das energias cinética e potencial inicial seja igual a energia
final do foguete. Admitindo que a energia final seja zero devido a energia cinética final ser
zero pois a velocidade final tende a zero. E a potencial gravitacional final é zero pois a
distancia tende ao infinito entdo tem-se uma velocidade de escape aproximadamente 11,2
km/s ( A.45). Este resultado descreve a velocidade precisa para que o corpo lancado saia

do campo gravitacional.



Capitulo 4. Desenvolvimento 14

4.2 ANALISE TERMODINAMICA

4.2.1 EQUACAO DE ENERGIA EM SISTEMAS ABERTOS PARA VOLUMES
DE CONTROLE: OPERACAO EM REGIME TRANSIENTE

O fluxo de massa atravessando a fronteira do sistema faz com que ele seja conhecido
como sistema aberto, a Figura 5 apresenta o sistema do foguete. No regime transiente, a

taxa de variagao da energia total do volume de controle nao é zero. (7)

Figura 5 — Sistema foguete

Fonte: Préprios autores

A equagdo da Primeira Lei da Termodindmica, conhecida como a Lei da Conservagao
da Energia, tras o enunciado: "A variacao da energia interna U de um sistema representa
a diferenca entre a quantidade de calor () trocada com o meio e o trabalho W realizado

durante a transformacao."(7) A lei é descrita na equagao 1.

AU=Q—-W (1)
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A Primeira Lei da Termodinamica também se aplica a situacoes em que haja fluxo
de massa — ou seja, quando houver troca de matéria com a vizinhanca do sistema. Nesse
caso especifico, a Primeira Lei toma uma forma distinta da encontrada anteriormente,
devido ser um sistema aberto. A seguir é representada equacao da primeira lei para sistemas

abertos:

AE =Q— W + n0 — mf(2)

Substituindo cada elemento da equacao pelo seus valores, obtem-se:

AE =Q —W +my(h1 + Ep+ E¢) — ma(he + Ep + E¢) (3)

Das equacoes 2 e 3, AFE representa a variacao da energia interna por quantidade
de matéria; () a quantidade de calor trocada com o meio; m representa a taxa de variagao
da massa; my - 0 — msy - 0 corresponde respectivamente a variacdo de matéria e a variagao
de energia interna; W é o trabalhado realizado durante a transformacao; h representa a

entalpia; Ep representa a energia potencial e Fo representa a energia cinética.
Considerando que a quantidade de calor () trocada com o meio ambiente é zero

entao, AE = —W +my -0 —my - 6.

Assim, a equagao de balanco de energia do foguete é representada pela equagao 4
que ¢ a substituicao de cada elemento da equacao 2 por suas formulas, sendo férmulas as

usadas em Termodinamica.

d , P(t)? GMira
N Mo Mcom — MTlcomb * t)- - as res -
dtl( + Meoms = tcoms - ) < 5 T Ria(t) T

. . 4 2
_Fat’r‘i : -'E(t) — Mecomb * (heacaus - C;%]\;[t;g)a + [Vezauz 2(t) ]> (4)
A equagao 4 é composta pelo sistema de massa (M, + Meomp — Meomp - t), onde

M, é a massa do foguete, M., a massa do combustivel e My, - t & variacdo da massa

do combustivel em relagdo o tempo. A energia total do sistema é dada por % - |(M, +

3 x(t 2 GM, erra
Mcomb — Meomb * t) : *) - L

+ €gas + epmﬂ, a taxa temporal é devido a massa

2 R+x(t)
do combustivel variar com o tempo. A equagao da energia especifica por kg do sistema é
¢ (¢ 2 GM, erra At :
composta por ( x(2) — m + €gas T €pres | € 0 trabalho das forcas externas ¢ indicado
~ . . A 2
pela equacao _Fatri : 13(t> — Mecomb * (he:vaus - C;%%t;(r{)a + [Ve:muSQ 2(t) ]> .

Analisando as partes especificas dentro da equacao, tem-se que 2”4 o velocidade

2
GMterra

do centro de massa ou seja, energia cinética; —=; e €o potencial gravitacional que varia



Capitulo 4. Desenvolvimento 16

. ~ \% —2()?] . ~ ~
com a localizagdo do foguete; W é a velocidade absoluta em relagao a camara de
combustao; V.zqus a velocidade de exaustao dos gases; €445 @ energia termodinamica dos

gases € eyres & energia do sistema de pressurizagao na camara.

Derivando a equacao 4, e isolando o termo #(t) que aparecera na equagao derivada,

tem-se como resultado a equacao:

(t)?

9 + ‘/eacaus ' mcomb

(MO + Meomp — Mcomb * t) ’ C(](t) = _pAC ’

_<MO + Mcomb - mcomb : t) : ((%T;‘E(;Sz) (5)

£(1)2 A . ~
Sendo —pAc- % o arraste aerodindmico; Vezaus  Meomp @ propulsao e (Mo+ Meomp —

Meomb - t) - <(%]f;(g§2> a forca gravitacional.

A equacao 5 é representada por um somatoério de forcas, Y. F = m - a, onde:

a(t)? GMierra
Z F = —PAC . (2) + ‘/ezaus . mcomb - (MO + Mcomb - mcomb : t) . <t> (6>

(R+x(t))?
m-a = (MO —|— Mcomb — mcomb . t) . ZL’(t) (7)

4.3 ANALISE DINAMICA

4.3.1 EQUACAO DA TAXA DE VARIACAO DA QUANTIDADE DE MOVI-
MENTO

Observando a equagao encontrada através da teoria de termodinamica, é possivel

analisar que, ela ¢ uma equacao de taxa de variagdo da quantidade de movimento.

O fato de existir uma aceleracao no foguete, implica na existéncia de uma forca
resultante, que a cada instante no tempo tem a mesma direcao e sentido da aceleracao.
Partindo da ideia onde a forca resultante que age no sistema em estudo é igual a variagao

temporal da quantidade de movimento do sistema. (8)
Embasada nessa teoria entao se tem:

Parte da massa do foguete é composta pelo combustivel que é expelido através da

combustao em forma de gases:

. dm
Meomb = E (8)
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A velocidade de ejecdo do combustivel em relagao ao foguete é dada por V,,qus
(velocidade de exaustao). Entao a velocidade do combustivel em relagdo a um observador

inercial é:

‘/;omb - ‘/exaus +v (9)

Utilizando a conservagdo do movimento para deduzir a equagdo de movimento para

o foguete. De acordo com a Segunda Lei de Newton. (8)

Zﬁ:m-c_i (10)
Zﬁ_m-‘;f (11)

Entao observa-se que a equagao chega em uma derivada temporal da multiplicagao da

massa pela velocidade:

= (m-7)
Y F=d- 7 (12)

E entao resolvendo a derivada do produto, chegou-se a equagao de quantidade de

movimento para massa constante.

(13)

Para o foguete, supoe-se que nao haja nenhuma forca externa agindo sobre o mesmo.

Em um determinado instante de tempo ¢ o momento é:

Prog(t) = m - ¥ (14)

Depois de um intervalo de tempo dt, o momento do foguete é:

Prog(t +dt) = (m— | dm |) - (7 + d?) (15)

Ja que uma quantidade de massa de combustivel dm é langada para fora do foguete,
o momento total no instante (¢ + dt) nao é apenas o momento do foguete, mas hé também
o momento de massa dm de combustivel que adquire a velocidade V.., ao ser expelida.

Entdo o momento no instante (¢ + dt) é dado por:

Protar(t + dt) = Prog - (t 4 dt)+ | dm | Vigms (16)
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Na auséncia de forcas externas, o momento total deve ser conservado durante o

intervalo de tempo dt. Igualando as equagoes 14 e 16 resulta-se em:

MG = Prog - (t+dt)+ | dm | Viom (17)

Igualando a equacao 17 a equacao 15:

m-v=(m— | dm|) - (T+di)+ | dm | Vi (18)
m-G=m-G—a | dm|+m-dit+ | dm | Vi (19)

Desprezando termos infinitesimais de segunda ordem e simplificando a equacao 19

obtém-se:

0=0—7=|dm|+m-di+ | dm | Vims (20)

(‘Zomb - U) | dm | +m - dv =10 (21)

Substituindo a equacao 21 na equacao 9:

(Vewaus + T —0)- | dm | +m - dv =0 (22)

Substituindo a equacao 22 na equagao 9 :

Vesaus— | dm | +m - dit = 0 (23)
Dividindo a equagao 23 por dt:

- | dm | dv
‘/exaus_i — =0 24
a " a (24)

Como a massa do foguete decresce com o tempo:

dm | dm
| Bt 2
dt dt (25)
Entao:
- d dv
‘/e;raus : _ﬁ +m ! =0 (26>

dt Cdt
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~ dm dv
Vve:taus T T C T 27
a T dt (27)
Usando a equacao 8, pode-se escrever:
- dv dm
F=m-—+07-— 28
D R (28)
Sendo, a taxa de variacao da equagao do foguete:
(29)

B m -7 T .
d fog d (m U) = m - dv = —mcomb : (‘/euzus +17)

. dt  dt
Assim, a forca total resultante sobre o foguete, de acordo com a Segunda Lei de
Newton, é dada por —meoms - (\Zmus + v). Essa ¢é a forca obtida pela expulsao do foguete.

Se além dessa forga houver outra forca externa resultante F sobre o foguete, como a forga

peso, entao a Segunda Lei de Newton fornece:

— —

dP;,
# = _mcomb : (‘/emaus + 17) +F

dﬁfog_m-dﬁj_ dm,
dt — dt 7

m-dv  _ dm . - =
dt +v- E = —Mcomb * (‘/emaus + U) + F (32)

m - dv ) - -
dt = —Mcomb * ‘/eraus + F (33)
Comparando com a equacgao encontrada através da Primeira Lei da Termodinamica

(34)

o
zaus — Mecomb * ‘/;zaus

—Mecomd V:z

Forca de exaustao = Forca de empuxo
GM erra
: (35)

i(t)? j
— (Mo + Meomp — Mcom - t) — (R + x(t))?

ﬁ:—pAC-

d/U — —
m'izmcom "/;ixaus+F
dt ’

. t 2
ﬁ + Vvezaus : mcomb

(MO + Mcomb — Meomb * t) ' :U(t) - _pA 9
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_<MO + Mcomb - mcomb : t) : <m> (37)

Neste ponto observa-se que foi encontrada uma equagao que envolve as derivadas
de uma fungao desconhecida de uma varidvel, conhecida também como E.D.O (Equagao
Diferencial Ordinaria). (9)

4.4 SIMULACAO DO LANCAMENTO DO FOGUETE

Através da Equacao Diferencial Ordinaria (E.D.O) deu-se inicio a resolu¢ao do
problema envolvendo o método da modelagem matematica para a simulacao do langamento

do foguete.

i(t)?
(MO +Mcomb _mcomb t) .fl?(t) = —PAC (2) - (MO +Mcomb _mcomb t) -

GMterra
@+ ety

Classificando a E.D.O obtemos:

« Equacao nao linear de 22 ordem
o Nao homogénea

e Nao constante

Depois de pesquisas de resolucao da E.D.O foi descoberto que nao existe um método
analitico de resolucao. Entao chegou-se a conclusao que a resolucao da E.D.O seria por
elementos finitos, pois esse método resolve equacoes de andlise térmica, actstica, dindmica,
eletromagnética e de fluidos para casos mais simples de comportamento linear, o que

atende as necessidades do projeto proposto. (10)

45 METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

Simulacdo computacional sdo técnicas matemadticas, usadas em computadores
onde é permitido imitar o desempenho, construir teorias, além de, estudar e prever o
comportamento de reagoes de determinados processos do mundo real através de modelos.
Na grande maioria dessas andlises sao utilizados softwares computacionais que utilizam o
Método dos Elementos, que possibilita a obten¢ao de respostas para intimeros problemas

de engenharia. (11)

Esse método objetiva que um ntmero infinito de variaveis desconhecidas seja
substituidas por um ntmero limitado de elementos de comportamento preciso, que sao

obtidos através da divisao da geometrica. (11)
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Essas divisoes podem ser de diversos modelos, tais como quadrilateral, triangular,
entre outras, em funcao das caracteristicas do problema que se tem. Os elementos resultantes
dessa divisao sao conectados entre si. Deve se destacar que os comportamentos fisicos
descritos através desse método nao serdo resolvidos de maneira exata mas sim de uma

forma aproximada. (12)

A exatidao do Método dos Elementos Finitos resulta da quantidade de elementos.
Ou seja, quanto menor for o tamanho e maior for o niimero deles, maior a precisao nos

resultados de andlise. (12)

Figura 6 — Divisao triangular

xk+1 [

(Xks17Xk)

At

dx X = Xk-1

dt At

Fonte: Préprios autores

dx

dr — Tpp1 — Tp

ke R 4

dt AT (40)
5= Tkl = Tk _ Tk = Tk-1 (41)

AT AT

B(t) = (fl?k:ﬂ —Z?c?‘i‘ flk—l) (42)
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@(t)? d = .
5~ da equacao 38 por:

Assim, substitui-se a parcela

o1 oz —xp?
_ . TRl 43
YT AT (43)

Substituindo os termos 43 e 42 na equagao 38 conclui-se com a equacao:
Tpy1 — 20 + T

M, Mcom_.com't' =
(Mo + b — Mcomp * ) AT?

2

—pAC - § - | B5E= | — (Mo + Mooy — Thcoms - 1) — Galtezzg (44)

No Apéndice 7 encontra-se a forma com que a 44 é utilizada para fins da simulacao.

4.6 CAMARA DE COMBUSTAO

Quanto maior a pressao na camara de combustao maior a temperatura e conse-
quentemente, maior a V... De interesse do projeto, seria melhor uma maior pressao
e uma maior temperatura, porém, se houver muita pressao sera preciso paredes muito
grossas e como resultado uma camara muito pesada, o que acaba penalizando no aumento

do peso do foguete.

A camara é a responsavel por acelerar, inicialmente, os gases que serao expelidos,
responsaveis pelo empuxo do foguete. E onde se injeta combustivel e oxidante para que
possa ocorrer a reagdo de combustao de forma a converter a energia contida em suas
ligacoes quimicas em energia térmica e cinética. Apesar da cdmara de combustao acelerar
os gases que nela entram através da reacao entre combustivel e oxidante, a velocidade
que os produtos de combustao adquirem ainda é relativamente pequena comparada com a
velocidade necessaria para gerar o empuxo que o foguete necessita. Desta forma, o bocal

de escoamento acelera estes gases.

A queima do géas produz pressao em todas as diregoes. A cdmara de combustao
nao se move em nenhuma direcao devido as forcas nas paredes opostas que se anularem.
Quando é colocado o bocal na cAmara onde os gases escapam, ocorre um desequilibrio.
A pressao exercida nas paredes laterais opostas continuard nao produzindo forga, pois a
pressao exercida de um lado anula a do outro. J& a pressao exercida na parte superior da

camara produz empuxo, pois nao tem pressao onde esta o bocal.
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Figura 7 — Camara de combustao e bocal

Camara de
combustio

Bocal

Fonte: Préprios autores
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5 APRESENTACAO DOS RESULTADOS

Com os parametros das Tabelas 2 e 3 que podem ser encontradas no apéndices, foram
desenvolvidas simulagoes da velocidade e posicao do langamento do foguete mostradas

através dos graficos das Figuras 8 e 9, onde foram apresentados e discutidos a seguir.

O grafico da Figura 8 valida os resultados da Tabela 2, e apresenta a simulacao
do lancamento do foguete Saturno V quando o mesmo consegue superar a velocidade de

escape de 11,2 km/s e sai da drbita terrestre.

O gréfico foi dividido em duas curvas, e em trés eixos sendo eles a altitude (km),
tempo (s) e velocidade (km/s). A curva vermelha, representa na tabela a velocidade

(km/s) em um tempo (t), e a curva amarela a altitude (km) em um tempo ().

Durante um certo tempo o foguete acelera alcancando uma velocidade maxima de
aproximadamente 13 km/s, superando a velocidade de escape orbital. Assim, quando a
queima do seu combustivel chega ao fim a sua velocidade decresce moderadamente, mas

tende assintoticamente a um valor e consequentemente se afasta da Terra.

Figura 8 — Gréfico de Simulagao 1

altitude (k)
]
]
|
|
|
N
N
™
|
|
wvelocidade (ks

N4 —oposiglo  —velocidade
3000 4000 5000

tempa s
Fonte: Préprios autores
O gréfico da Figura 9 apresenta a simulacao do lancamento do foguete Saturno V

quando o mesmo nao consegue superar a velocidade de escape de 11,2 km/s, como pode

ser analisado na curva vermelha, nao conseguindo sair da orbita terrestre.
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Foi modificado o peso (Mj) do foguete na Tabela 3 que podem ser encontradas
no apéndices, para mostrar no grafico da simulacao que um peso maior faz com que sua
velocidade diminua e o foguete caia até o solo, como mostrado na curva amarela. Para

obter alta velocidade o foguete deve ser leve.

Figura 9 — Gréfico de Simulagao 2
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Fonte: Préprios autores
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6 CONCLUSAO

O projeto teve como objetivo principal, a simulacdo do langcamento do foguete
Saturno V, considerado até hoje o maior e mais potente foguete ja lancado para fora da
orbita terrestre. O tema proposto pode ser considerado um assunto de pouco conhecimento,

porém de grande curiosidade.

Foram encontrados desafios como, a auséncia de dados reais disponibilizados pela
agéncia NASA (National Aeronautics and Space Administration), a qual é responsével
pelo lancamento desse foguete. E na elaboracao da tabela de simulacao, para selecionar os

dados relevantes para a conclusao da mesma.

Como uma simulacao imita aspectos da realidade, os valores utilizados para tal

foram ficticios porém mantendo coeréncia em relacao aos dados reais.

Da modelagem matematica surgiu a Equacao Diferencial Ordinaria que teve consi-
deravel importancia para a simulagao. Por fim, pode-se observar nos graficos das Figuras
8 e 9 que o projeto atendeu ao objetivo proposto, concluindo que o peso e a velocidade do

foguete sao inversamente proporcionais, ou seja, quanto maior o peso menor a velocidade.
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APENDICE A

Apéndice 1= Calculo da velocidade orbital

E; = E;
Ki+ Uy = Kp+ Uy

30 (m)-(v*) = “F=0-0
3 (m)- (v*) = e
_ GMm 2
(v*) = %" m
_ 2GM
(v%) = 25¢
2GM

v — [ 2:66.73:10-12) (59721024
- (6,371 106)

= 11,2km/s (A.45)

Apéndice 2= Densidade do ar seco

A densidade do ar seco pode ser calculada usando a Lei dos Gases Ideais e a

constante dos gases ideais, expressa como funcao da temperatura e da pressao:

Py - 100000
P = T (A46)

T°+273

Apéndice 3= Func¢ao modelada: Vs

Para efeitos da simula¢do considere que o combustivel CoH;OH (etanol) e o
comburente Oy (oxigénio) ji estejam reagidos a priori e os gases estejam armazenados a
um tanque de gases a pressao e temperatura constantes no foguete, onde existe um sistema

de pressurizacao que faz com que isso acontega.

Reacao quimica dos gases de combustao:

o 1- CQH5OH + 02 — COQ + HQO

o 2- CQH5OH—|—302—>2002+3H20
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2-C0Oq+ 3 - H,O mistura de gases mantidos a pressao e temperatura constantes

na camera de combustao.
De acordo com a Primeira Lei da Termodindmica AU = Q — W:

Figura 10 — Sitema camara de combustao

Y
1
n
)
n
1
L
L]
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L}
)
[}
T

Fonte: Préprios autores

M(Pec; Tee) — P(Pambs Tezaus) — (VE”S“S)Q =0-0 (A.47)
h(Pec, Tee) = P Pambs Tevaus) + % (A.48)
Vesaus = /200 Pacs Tec = W Parm, Teaus)] (A.49)

(A.50)

Toraus = temperatura( Pyyp, See)

Quando os gases vao passar pelo bocal para aumentar a velocidade, é considerado
que nao havera atrito nas paredes, nem entre as ldminas de fluidos e também que néo

havera nem perda nem ganho de calor. Assim, a expansao sera isentropica até a pressao
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ambiente que no lancamento do foguete tem grande variagao. A expansao isentropica é

uma transformagao termodinamica onde a entropia do sistema se mantém constante.

Figura 11 — Diagrama t vs s

Temp
& P
-T—I-I' |
P.lrr'J‘:
T. .T.' | '
T *= entropia

S . =cle

Fonte: Préprios autores

Apéndice 4= Pressao atmosférica

A pressao atmosférica é o peso que o ar exerce sobre a superficie terrestre. Sua
manifestacao estd diretamente relacionada a forca da gravidade e a influéncia que essa
realiza sobre as moléculas gasosas que compoem a atmosfera. Assim, a pressao atmosférica
sofre variagdes conforme as altitudes (d) e as condigoes de temperatura do ar.

—9,8-z
Rgas

1. eTotoms (A.51)

Apéndice 5= Velocidade média do foguete

Velocidade ¢ uma medida que descreve a movimentacao de um corpo em um

determinado espaco (As) e tempo (At).

As

Vined = — A.52
At (A52)
A velocidade média do foguete entao é calculada por:

V, = Tr41 ; Tr—1 (A.53)

dt

Apéndice 7= Funcao posicao
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Explicitando o proximo valor de x em funcao dos anteriores, entao isola-se xp.1 na

funcao:

2
1 Ty — Tk—1 .
AC ‘Al T AL - Vvexaus *1Tlcom
Py At Mheomb

(A.54)

At?
[MO + Mcomb - T'ncomb : t]

Tpy1 = 2T — Tp1—

Para fim dos calculos demonstrados nas Tabelas 2 e 3, os valores anteriores xj, e
Zk_1 sao inicialmente as condig¢Oes originarias do inicio do movimento do foguete, onde,

ele esta parado em uma posi¢ao inicial.

Tabelas:
Tabela 2 — Tabela de Simulacao 1

Mzero 1000 kg [ b mcombt M) T[] FPlbar] = [ka/m3 Weraus  nk-1 uk. ukel vk km kmih Faraw  Fprop Fatri
Meomb 2E0000 kg 1] 0 2600 251000 26 1 11852 M0 EE3674 0  EE3GT4 1] 1] 0 26000 293483 1]
moomb 2600 kgl 1 2 2600 246000 2434 0,3532 11688 14031 0 EFE3674 Hog FFVF02 0006E4 000FFE 246000 233483 36,2EE
Tqueima o0 = 2 4 ZR00 24000 2472 09364 11662 14033 EE3IGT4 3081 T4E0E3 16,9331 003111 001633 240933 293483 167.7EE
3 B ZR00 236000 243239 09315 11613 14037 031 T4E0ET 138383 S8 0074E1 002632 236935 233483 46 52
omb. gases carbon diotide 4 8 2600 23W00 23765 09342 11556 14042 T4E0S3 138383 223739 BT.282E 003838 003728 230930 293483 TI7.303
Fcte 100 bar 5 10 2600 Z2E000 22936 09745 1472 MO045 138383 223739 332046 484158 022374 004842 225934 293489 133208
Tec a0 ] 12 2600 Z2W000 22012 09623 11365 MOST 223739 332046 464742 BO2G06 033206 006025 220977 293489 203923
7 14 2600 26000 20817 09474 11235 MOEE 332046 464742 GEIIZE  TIOZ24 046474 00728E 215969 293489 293792
] 16 2600 21000 19,39 09288 1108 4031 464742 E23336 20347 861688 062334 008617 210959 293489 404606
] 13 2600 ZOGOOQ  1FFIS 09083 10898 MOAE 623336 209417 W2466 1003 020842 010033 205948 293489 GITA06
1 20 2600 201000 1577 05859 10683 M4 808417 02466 127082 5351 102466 06356 200935 233483 695261
1 22 200 196000 13563 08535 1045 1434 02466 127082 154877 131278 127082 013128 196922 293483 8FVIRE
12 24 200 191000 1,052 083 1011 WE5E 127082 194377 196347 MEIE2 154977 04316 130307 233483 108452
13 26 ZE00 13E000 B2EEE OTATE 08831 M8 184877 136347 2214 1BE0GE 1896347 016606 135331 233483 13E3E
r_exaustio| 1B04TTE mis 14 28 200 13000 5074 0,762 09847 1421 186347 2214 ZEO3EE 185,027 2214 018603 130874 233433 157141
p_eraustio  1L2V00212 | kJikgik 15 30 G000 1FE000 15BETE 07234 0513 14240 2214 2E035E 303454 2051356 2E036E 020614 1TEEEE 293483 154633
Aerodindmica 16 3E G000 ATI000 2309 0682 08TTE METE 260358 303454 350933 226454 303454 022645 170837 293489 3868
= ACy 1 kgfm 7 34 2600 16E000 -E5845 063TE 0831 433 303454 360839 40308 249065 350933 024906 IBBHT 293489 244051
Lapze Rate 9 Cikm 13 36 2600 161000 -METT 0891 07863 4355 350333 40308 460061 27064 40305 02706 160TAT 293489 2744
simulagia 13 38 2600 156000 -1EAHS 05421 07361 M40 40308 460161 G224.89 298822 460161 029852 165TTE 293489 30366
Trotal 2000 = 20 40 2600 15000 -22024 04912 0632 45 460161 22489 590392 GE65TE 22483 032658 160TE3 293489 I3064
Tt Luli] 21 42 2600 4E000 281356 0433 06247 MA03 622489 BA0332  GR4226 36434 GA0382 035434 145730 233483 364373
dt 2= 22 44 ZEOO 4000 -34.73 03859 06E4E MEEZ  BI0392 EBE4226 T443T3 384554 EE4226 038495 MO0VOT 233433 3F1E01
eps 100E-08 m 23 46 ZEO0 136000 41,534 03328 05018 MEZ4  BE4Z2E TH4ITI 0 BBIER4 MTETI 74373 OVET 13BEE3 293483 381553
relay 0,1 24 48 ZE00 13000 43,813 02803 0437 MES2  TH4373 8MEE4 9ER3M4 4BRITE B3M2E4 045238 1308E9 233483 BEMAS
26 B0 2600 126000 -BEETA 022396 03726 MYEE 83254 92B324 10ZF0E 483572 926324 0489657 12EE3L 293483 3TISGSE
2B B2 2E00 121000 -BEB 01862 03103 4823 826324 102708 NMIF0E B2A343 I02T03 052934 12061 293483 3EZIZE
G GETE-1 Mmzfkg 27 54 2600 16000 -85 01546 0283 MEEI 0ET0S  MITOE 126578 GTLTEl N3TO0E  O5TITE 119587 293489 40433
FT  536E.24 kg 28 56 2600 11000 -65 01273 02132 MEEI 13IT0E 125574 138384 B16837 125579 061694 10564 293489 3ZGTEE
R E3I7E«06 m 29 53 2600 106000 65 000 0172E MEEI 128679 138384 182184  BEG13E 138384 066514 105541 293489 204674
30 B0 2500 101000 -5 00822 00377 MEERI 138384 162194 16708 TIEEES 152134 OFI666 100513 293483 2772
Hmax| 12260627 | km i B2 2600 96000 -5 00644 01073 MEEI 152184 16705 18320563 TTILEEZ 16705 OFTIS6 954986 293483 247165
3 B4 2600 31000 -B6 00435 0083 4823 706 183068 200296 831133 183068 08313 804733 243483 216843
Tzero 26 C 33 BE  2E00 SE000 -BEB 00373 00625 14323 183053 200298 219866 294939 200256 059454 864618 293483 134609
Fzero 1 bar 34 ES  2E00 000 -BEB 00275 00461 14323 200238 219866 239849 963BET  IE856 096383 804464 293483 154215
Figas 287 Mgk 36 FO2E00 TEOO0 -BEB 0,033 00332 4823 2188658 2389849 ZE0394 103344 235343 103844 TRAG34 23483 126ERE
36 T2 O2E00 Fa i) -BB 0,033 00233 4823 238849 ZE0394 23363 MI67  2E0394 111967 704232 293483 957531
ar T4 2600 EEOOQ -BG 00035 00153 MEZZ ZE0394 283631 30872 120815 28361 120815 EG4IE3 293483 TEIA1

Fonte: Préprios autores



APENDICE A. 33
Tabela 3 — Tabela de Simulacao 2

Mzero f0000 kg [ b mocomt MR T[C] FPlbar] = [kg/m3 Wenaus  nk-1 ik k1 wk km kmith Fgraw  Fprop Fatri
Meomb 250000 kg ] 0 2800 200000 25 1 11892 402 -0,0042 0 -0,00479 1] ] 0 200000 293429 1]
meomb 2500 kats 1 015 2600 299625 25 1 11832 1402 0 -00042 003333 of -BE-06 00001 299626 292483 Q00722
Tqueima 00 = 2 03 2600 293250 i) 1 11632 103  -0,0042 003333  0IMET 03882 33E-05 00004 293260 293483 00827
3 045 2600 298375 24993 1 11832 ™03 003333 001467 023958 0EETE 000011 0000B9 292376 293483 027E32
omb. gases carbon dioside 4 05 2600 298500 24993 1 11632 1402 0467 023988 0402833 097900 000024 000098 2093500 293483 056032
P e 100 bar 5 075 2600 293125 24996 1 11632 1403 023958 040338 06214 127274 000041 000127 298125 233483 094696
T 500 C B 03 2600 297760 24934 09999 11692 1403 040838 0E214 057393 156869 000062 000157 29770 293483 143362
T 105 2600 29TIVE 24992 09939 11691 14021 0E214 087293 118146 186637 000092 000127 297IFE 292483 207N
g 12 2500 297000 24923 09999 11691 14031 087RIS LIEME 1852917 216T29 00018 000217 297000 2093483 2T4EET
4 1356 2600 29BEZE 24986 09933 11631 4031 11B3ME 162917 192244 246834 000153 000247 296625 293423 35EGS4
10 15 2600 296260 24933 093953 1163 14031 152917 1592244 23E162 277484 000182 000277 296260 293483 45005
N 165 2600 295376 244973 09997 1169 4031 152244 226162 204704 208199 000236 000208 205376 292483 GEGIT4
12 18 2500 295800 24574 05397 1163 14031 236162 204704 337904 33914 000285 000339 298500 253483 672N
13 195 2600 295126 2497 059996 11689 14031 284704 337904 385796 3F0307 000333 00037 2951256 293423 301403
fr_exaustio  1504FTE miz 14 21 2000 294750 24964 09995 11629 14021 237904 305796 AR0415 401702 000396 000402 2947R0 2093489 042992
p_siaustic 12700212 | kdikadk 15 226 2600 204375 24959 09935 11632 4031 295796 450415 B2ETOD 423324 000453 000433 204375 292483 109726
Aerodinidmica 16 24 2600 234000 24953 09934 11687 4031 45345 6267H3  G6ATIET 466174 000626 000465 294000 293423 12644
=80 1 kgim 17 286 2600 293626 24946 09993 11686 4031 625793 6979ET ET4A7 4497254 000593 000437 2936256 293423 1440
Lapze Fate 9 Cikm 18 27 2600 293260 24929 09932 11636 14031 BOTHET G497 TEE23E  B20GE3  Q006YT 00053 203260 293483 163843
simulagio 19 286 2600 292875 24932 0993 11635 14031 GT497 TEEIIE G436 BE202 0007ET  000BE2 202874 203483 124503
Tratal 150 = 20 3 2600 232500 245924 0539 11634 14031 7GES3E 5436 936297 594872 000844 000595 292483 293483 206717
M# 1000 21 318 2600 293126 24916 09983 11683 14031 84368 935297 103198 BETETI 000935 000828 292134 293489 2307
dr 0% = 22 33 2600 291780 24907 09932 11632 14031 938297 103196 NIIET O BENOT 001032 0006E1 291749 292483 26&2Y
eps  L00E-02 m 23 345 2600 291376 24893 09537 11631 4031 1031596 113383 124033 694574 001134 000695 231374 293483 230743
relai 0,1 24 3B 2600 291000 24533 09386 1168 4031 13363 124033 136211 728273 00124 000728 290993 293483 30,9717
20 37D 2600 200625 24873 09988 11679 M022 124033 135N ¥E9 TE2207 001352 O00TEZ 200624 203489 330212
26 39 2600 200260 24862 09983 11672 M032  13E2N 1469 15002 TAEITE 00463 000796 200249 292483 370276
[E] BETVE-N Mmzfkg 27 405 2600 283875 24857 09982 11677 M032 1469 1655102 171823 53073 001591 000831 239374 293483 402918
MT  BIEE+24 kg 28 42 2000 289500 24845 0598 11675 M032 199108 1R18E3 1850ED BED4Z OMVE O00SED 289483 293433 437IEY
F  EIFE«0E m 29 435 2600 2826 24833 09979 116T4  M022 7823 12B0EE 193832 900237 001851 0009 229123 203489 472063
30 45 2600 283TA0 24821 09577 11673 M032 1B50EE 198332  AMET 43541 001983 000335 283748 293423 B10E17
Hmax 18260827  km 31 466 2600 28BITE 24808 09976 116F1  MO32 198832 213127 227955 AF07E3 002131 000371 288373 293483 54,9373
2048 2600 282000 24795 09974 16T M022 202M2T 22TORE 24338 100638 00223 001006 287998 292483 59,0855
Tzero 2T 334495 2600 28TE2E 2473 09972 11662 M022 227965 24.3M8 25922 104218 002433 001042 20723 292480 632052
Fzero 1 bar 34 51 2600 287260 24767 0897 1IEEY  M033 243318 26922 276EEE 10,7826 002682 001078 287243 293483 ET.AIM4
Figas 287 Jhalk] 30 B2h 2000 ZBERYE 24702 09968 166D MW033 2DOZE ZTREEE 29.26DF  MMGY O0ZFET O0MNG ZBEETI 293483 T2 4481
6 B4 2600 28600 24737 09966 11663 M022  27THEEE 292687 M99 NENZ 002927 00NE1 286492 203483 YT2EX2
37 GEG 2600 238126 247 09564 11662 4033 2926857 30199 323255 METH 00302 00138 288122 293483 327689

Fonte: Préprios autores
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