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RESUMO

O VS40 é um foguete de sondagem de ato desempenho congtituido por dois estégios
propulsores, sendo desenvolvido pelo Ingtituto de Aerondutica e Espago do Centro Técnico
Aeroespacial. A missdo principal deste veiculo € a de redizar voos suborbitais de longa
duragdo, para fins de atendimento de experimentos cientificos e tecnoldgicos de
microgravidade, e j& foi lancado por duas vezes. O projeto aerodindmico do VS-40 foi
realizado utilizando engineering calculation methods. Ensaios aerodindmicos em tunel de
vento ndo foram feitos por limitagdo orcamentéria e de tempo disponivel para conclusdo do
projeto. No voo do segundo protétipo do VS-40, foram feitas medicdes de pressdes sobre a
parte superior do veiculo nos regimes de velocidades subsnica, transdnica e supersdnica, com
0 objetivo de obter dados para validagéo dos céalculos redizados. O artigo descreve as técnicas
utilizadas para medicéo e aquisicao de dados e discute os resultados obtidos em voo.

Palavras-chave: Ensaios em voo, V6o suborbital, Medicéo de pressdes, Aerodinamica

1. INTRODUCAO

O VS40, mostrado na figura 1, é um foguete de sondagem de alto desempenho
congtituido por dois estagios propulsores, desenvolvido pelo |AE-Instituto de Aeronautica e
Espaco do CTA-Centro Técnico Aeroespacia (Boscov, 1995). Este
veiculo, inicialmente desenvolvido para qualificar em v6o o0 quarto estégio
propulsor do VLS-Veiculo Langador de Satélites (Boscov et all, 1990), ja
foi lancado por duas vezes. Atuamente objetiva-se qualificd-lo para um
desempenho que possibilite um longo tempo de voo suborbital tornado-o
assim bem adequado a realizacdo de experimentos cientificos e tecnoldgicos —
sob condi¢des de microgravidade. | =

O projeto aerodindmico do VS40, configurado por uma ogiva
esférico-conica, seguida de cilindros de se¢do circular, os quais formam os
dois estégios propulsores, e acrescido de superficies de estabilizacdo na sua
parte posterior, foi realizado utilizando engineering calculation methods.
Déase a denominagdo "engineering methods' aos métodos de célculo de
resposta rapida, empregados em estimativas preliminares de coeficientes, no
presente caso, aerodinamicos. Tais métodos sdo baseados em formulagdes
analiticas e/ou semi-empiricas, validados com resultados experimentais, e
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Figura 1. Foguete de Sondagem V $40



portanto adequados ao uso para configuractes que ndo exijam o uso de métodos numerico-
computacionals mais elaborados. S&o largamente utilizados e referenciados como "engineering
methods'.. Ensaios aerodindmicos em tunel de vento, de baixa e de alta velocidade, n&o
puderam ser considerados tanto por questdes de limitagdo orcamentaria como de tempo
disponivel para conclusdo do projeto.

No lancamento e voo do segundo protétipo do VS-40, ocorrido em abril de 1998, foram
feitas medicBes de pressdes sobre a superficie da parte frontal do veiculo, coifa (ogiva) e
mbdulo de carga-util, com o objetivo de obter dados para uma vaidagdo dos célculos
realizados com os métodos de engenharia ou mesmo simulagdes numéricas. As medidas em
voo foram tomadas nos regimes de velocidades subsdnica, transbnica e supersonica durante a
fase de vbo atmosférico.

O presente artigo descreve as técnicas utilizadas para medicdo e aquisicdo de dados e
discute detalhadamente os resultados obtidos em voo.

2. PLANO DE MEDIDASE INSTRUMENTACAO

O plano de medidas em véo é descrito detalhadamente em (Eleutheriadis, 1996), e
considera medidas de pressdo na superficie externa da parte alta do veiculo, distribuidas
conforme segue:

o 8tomadas de pressdo sobre acoifa e

o 5 tomadas de pressdo sobre 0 modulo de carga-Util.

A figura 2 ilustra a distribui¢éo solicitada para os pontos de medida de presséo
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Figura 2. VS 40/ PT02: Localizagéo das tomadas de Pressdo.



Para bem especificar os transdutores de pressdo utilizados no ensaio em voo, foi
necessario conhecer previamente 0s niveis de pressao que estariam atuando sobre a superficie
do veiculo, a0 longo de sua trgetéria ascendente, figura 3. Assim, considerou-se
primeiramente uma trajetéria nominal do veiculo, determinando-se a atitude e a velocidade em
func@o do tempo de vdo, e com estas as correspondentes pressdes atmosféricas a partir de um
modelo de uma atmosfera padrdo (NASA, 1976), e o nimero de Mach, que denota arazdo da
velocidade do veiculo sobre a velocidade do som na altitude na qual se encontra.

Altitude

Pressdo Dinamica (kPa)
Altitude (km)

0 10 20 30 40 50 60 70
Tempo de Vbo (s)

Figura 3. VS 40/ PT02: Parametros de V6o

Para obter-se no entanto os valores esperados de presséo local, i.e sobre a superficie do
veiculo, fez-se necess&rio 0 uso de resultados de célculos oriundos de simulagdes numerico-
computacionais do escoamento sobre o veiculo, para regimes transbnico e supersonico, até a
condicdo de méxima pressdo dinamica. A simulagdo numérico-computacional fez uso de uma
formulagéo viscosa das equagdes de Navier-Stokes de camadas finas, acrescidas de um modelo
de turbuléncia algébrico do tipo viscosidade de voértice, apresentada e descrita em (Azevedo,
1996).

Conhecidos os valores a serem esperados, ao longo da trajetdria, foram definidos pontos
de interesse para as medidas a serem redlizadas, de forma a caracterizar o escoamento ao longo
de segmentos e junto as mudancas de geometria. Assim, foram especificadas as faixas de
medidas para 0s sensores a serem colocados em cada ponto para a realizacdo do ensaio
aerodinamico em voo do foguete suborbital VS-40



Os transdutores de presséo utilizados para estas medidas foram do tipo Piezo-resistivo,
com uma faixa de medida de 0 a 103,4 kPa (0 a 15 psi). O sina de saida desses transdutores é
linear e apresenta, para uma tensdo de excitagdo de 5 VDC, um valor de 1,088 mV/Pa ou
112,5 mV para fundo de escala. Este sinal € levado a um amplificador que aplicara um ganho
de 44,44 vezes, apresentando na saida um sinal na faixa de 0 a5 V. O sina amplificado &
levado, entdo, para um Codificador de Telemetria (PCM) e transmitido para a estagéo de solo
por radiofreqiiéncia, em Banda S (2275,5 MHz).

Uma vez selecionados os transdutores a serem utilizados, estes foram adquiridos e
aferidos. A aferi¢do dos transdutores foi feita no Laboratério de Confiabilidade Metroldgica do
IFI-Instituto de Fomento e Coordenacdo Industrial, do CTA-Centro Técnico Aeroespacial,
seguindo procedimento proprio do laboratério (Siqueira, 1998). Tal procedimento define os
equipamentos a serem utilizados, o processo de aplicagdo de cargas e a climatizacdo do
ambiente onde a afericdo é realizada.

O processo de afericdo € executado em Balanca de Peso Morto, com Conjunto de Massas
Padrdo, tomando-se os valores de medida em carregamento e descarregamento, para garantir
gue ndo hga qualquer imperfeicdo do elemento sensor que possa provocar
desproporciondidade ou histerese consideravels. Para ter-se a confiabilidade necesséria a
afericdo, sdo tomados 10 pontos da escala, sendo: o valor inicial da escala, o fundo da escala e
mais 8 pontos intermediarios. Dessa forma, tem-se confirmado o coeficiente angular de cada
transdutor e confirmada uma precisdo melhor que 0,15% do fundo de escala, garantindo a
precisdo das medidas e irrelevancia da propagacédo do erro sobre os coeficientes dai calculados.

Durante o0 voo os dados sdo transmitidos e recebidos em solo por antena dedicada, esta
acoplada a0 Radar que monitora 0 movimento do veiculo, armazenados em fita magnética e,
concluido o véo do veiculo e aquisicdo dos dados, convertidos para unidades de engenharia,
por modelos mateméticos, e disponibilizados para analise.

3. ANALISE DOSDADOS

Uma primeira andlise dos dados obtidos mostrou ter havido um problema durante o véo,
interrompendo ou dterando a aquisicdo dos dados das medidas, 21,3 segundos apds o
lancamento. Tais alteragdes puderam ser observadas no off set (relevante sato do valor,
dterando ou nd o comportamento desta) apresentado em algumas das medidas e no
comportamento de outras.

Com tal problema, as andlises ficaram limitadas a consideracéo de um vaor méximo do
nimero de Mach igua a 1,8. Ainda assim, foi possivel fazer-se a andlise da passagem do
veiculo pelo regime transdnico, que € de extrema importancia para a avaliacdo de qualquer
veiculo espacial, bem como do inicio do regime supersonico.

Considerando a limitagdo imposta, a andlise foi iniciada pelo set up (gjuste inicial) das
cadeias de medicdo, pois as medidas de pressdo ndo tiveram um mesmo valor inicial, o que
poderia acarretar um mascaramento da distribuicgo das pressdes ao longo do veiculo, durante
o vbo. Este problema exige um acerto dos valores, a partir da pressdo atmosférica externa
medida no instante do langcamento. Tal medi¢do é feita 5 minutos antes deste evento.

A partir das pressdes encontradas foram calculados os Coeficientes de Pressdo (Cp), para
cada ponto de medida do veiculo e valores desgjados do nimero de Mach.

O coeficiente de pressdo C,, é calculado usando-se a equagao:

Co=7—" (1)



onde

P, = pressdo local (Pa)
P, = pressao atmosférica (Pa)
q, = pressio dindmica, = %pw Wj:y[lz\/lj, %%—11% (Pa)
% = constante adimensional, = (::_p
C, = calor especifico a pressdo covnstante
¢, = caor especifico avolume constante

No célculo da Pressdo Dindmica, p é a massa especifica do ar, dada em kg/m®; V é a
velocidade do veiculo, dada em m/s; M é o NUmero de Mach e P é a pressdo, dada m Pa. O
indice subscrito x indica a propriedade tomada no ponto de medida e « indica propriedade
tomada no escoamento ndo perturbado.

A distribuicdo do coeficiente de pressdo C, € representada sobre um comprimento
adimensional, expresso por X/L onde X € aposi¢éo do ponto, a partir da ponta da ogiva, eL €
o comprimento total do veiculo. Isto é feito, tanto na representagdo dos resultados
experimentais como em calculos e simulagbes computacionais, permitindo uma similaridade
referencial para comparagOes, desde que seja observada a similaridade geométrica entre as
configuragdes em estudo.

A determinagdo dos valores do C,foi feita a partir dos dados obtidos experimentalmente,
nos 13 pontos de medidas, da trgjetoria real do veiculo e de valores obtidos de tabelas de
atmosfera padrdo, para 0 nimero de Mach M variando de 0,7 a 1,8.

4. ANALISE DOSRESULTADOS

Os resultados obtidos sdo apresentados a seguir em gréficos, figuras 4, 5 e 6, na forma de
distribuicdo do coeficiente de pressdo local ao longo da superficie do segmento superior do
veiculo, para nimeros de Mach variando de 0,7 a 1,8.

Para o regime de velocidades subsbnicas com 0,7 < Mach < 1,0, figura 4, observa-se dos
resultados que o coeficiente de pressao varia acompanhando as caracteristicas de escoamento
sobre cada segmento geométrico da configuracéo. Portanto, apresenta peguena variacdo sobre
0 segmento conico, forte expansdo na jungdo cone-cilindro, e acentuada recuperagdo da
pressdo sobre o segmento cilindrico. Observa-se também das distribuices apresentadas na
figura 4 que para nimero de Mach igual a 0,8 e 0,9, fendbmenos transdnicos j& se fazem
presentes, 0 que sinaliza a formagdo de uma regido de escoamento supersdnico no inicio do
segmento cilindrico. Esta regi@o supersdnica € posteriormente fechada por uma onda de
choque de média intensidade. Esta constatacdo € comprovada pelos valores de Cp = -0,44,
paa M = 0,8 e de Cp = -0,19, paaa M = 0,9 os quais, sendo acancados, indicam o
estabelecimento de velocidade sbnica, M = 1,0 , sobre a superficie da configuraco, nas
respectivas posigoes .

Na figura 5 tem-se a distribuicdo de pressdes para velocidades em regime de baixo
supersbnico, 1,1 < Mach < 1,4. Embora tenha-se aqui um regime de velocidades transdnicas,
as distribuigdes de pressdo mostradas ndo indicam a existéncia de ondas de choque localizadas,
flutuagdo de pressdo, etc., que bem caracterizam tais tipos de escoamento.
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Figura 4. Distribuicdo do Coeficiente de Pressdo para0,7 < Mach< 1,0.
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Figura 5. Distribuicdo do Coeficiente de Pressdo paral,l1 < Mach< 1,4.
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Figura 6. Distribuicdo do Coeficiente de Pressdo paral,5< Mach< 1,8.

As distribuicbes apresentadas na figura 6 denotam escoamentos tipicamente supersonicos.
Observa-se uma lenta e gradual recuperagéo da pressdo para valores iguais a da pressao do
escoamento ndo perturbado, embora a recuperagdo sO deva ocorrer, para geometrias
similares, a uma distancia de 6 a 8 diametros da calota esférica, contados a partir do nariz do
veiculo.

E ainda importante ressaltar que a obtencao detalhada da distribuicio de pressdes sobre a
superficie do veiculo ndo € sO de importancia para validagdo de célculos e simulactes
numeérico-computacioanis, mais também encontra aplicacdo no dimensionamento estrutural dos
segmentos do veiculo, principalmente quando considerado que sobre sua estrutura (casca), e se
néo houver equalizacdo entre as pressdes externa e do interior da coifa, um ato diferencia de
pressdo se estabelecera

5. CONCLUSOES

Com o objetivo de adquirir dados para validacéo de céalculos e de simulagdes numérico-
computacionals de escoamentos de dta velocidade sobre configuragcbes de foguetes de
sondagem e de veiculos similares, foi feita a aquisicdo de pressdes sobre 0 segmento superior
do foguete de sondagem V $40, durante o véo do seu segundo prototipo.

As pressdes foram adquiridas durante o véo atmosférico do veiculo, em sua tragjetéria
ascendente, nos regimes de velocidades subsbnica, transbnica e supersonica.

Os resultados mostraram que a técnica e 0s sensores utilizados para as medidas foram
adequados para os regimes de velocidades e condigdes de voo. Além de permitir agora a
validagdo de resultados obtidos por meio de célculos de engenharia ou através de simulagdes
numérico-computacionais, as pressoes, distribuidas ao longo do segmento superior do veiculo,
servirdo também para uma mais precisa e detalhada andlise estrutural deste segmento. E



importante salientar que o regime de voo coberto, especificamente no que diz respeito as
velocidades transonicas, representa o instante de maior solicitagéo estrutural de um foguete de
sondagem da classe do V $40.
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