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Resumo

Este estudo de caso foi concebido para motivar os estudantes usando um assunto estimulante e
contemporaneo: a exploragdo espacial. Ele mostra como a mecanica/resisténcia dos materiais pode ser
associada com a metodologia de selegéo sistematica de materiais e demonstra como é possivel visualizar
até quatro indices de mérito de materiais em paralelo.

Especificamente, investigamos como o CES EduPack pode ser usado na selegao do material para o escudo
térmico usado para entrar na atmosfera de Marte e pousar no planeta. Linhas de acoplamento sdo usadas
para encontrar materiais leves de alta performance candidatos para essa exigente aplicagao, sujeita a varias
restricdes conflitantes. Opgdes de ligas metalicas leves sdo comparadas com compésitos e estruturas em
sanduiche usando as ferramentas do software.



1. Introducao

Este € um exemplo de como estudos de caso

Paineis solares
avangados mas envolventes podem ser de cruzeiro (desdobrados) \_I
usados para estimular o interesse de

estudantes de engenharia. Hoje, existe um Etapa de cruzelro\
enorme interesse e atividade em torno da
exploracéo de Marte e de viagens tripuladas ao
planeta. As condicbes em Marte devem ser
investigadas e, para tanto, espagonaves que
pousem em Marte carregando equipamento
como veiculos (rovers), devem ser langadas Couraca traseira—/ P Escudo térmico
desde a Terra, viajar pelo espago com a
missdo de tocar a superficie de Marte com
segurancga. Atualmente, essas tentativas sao realizadas pelo programa europeu/russo Exomars, por exemplo.
Algumas tentativas de pousos suaves tiveram sucesso ja desde 1971 (Mars3).

Microssonda

A medida que a nave se aproxima da superficie do “planeta vermelho”, um dos desafios & passar pela
atmosfera a uma velocidade inicial de aproximadamente 21 000 km/h, gradualmente desacelerando enquanto
ocorre um aquecimento por friccado. Embora a atmosfera de Marte (CO2 e metano) seja mais rarefeita que a
da Terra, a temperatura superficial frontal do escudo térmico é consideravel e precisa ser reduzida de em
torno de 1750°C para 170°C na estrutura interna, durante a descida. Alguns eventos-chave e velocidades
durante a frenagem sdo mostrados abaixo [1].

Altitude Velocidade Evento

121 km | 75 mi 21 000 km/h | 13,000 mph Entrada na atmosfera

45 km 28 mi 19 000 km/h | 12,000 mph Pico de aquecimento

11 km 6.8 mi 1700 km/h 1,100 mph Abertura do paraquedas

7 km 4.3 mi 320 km/h 200 mph Ejecdo do escudo térmico inferior e ativagao do radar doppler
1,2km | 0.75mi | 240 km/h 150 mph Ejecao do escudo térmico superior e do paraquedas

1,1km | 0.68 mi | 250 km/h 160 mph Ativagéo dos retrofoguetes

2m 6.6 ft 4 km/h 2.5 mph Desativagao dos retrofoguetes

Om 0ft 10 km/h 6.2 mph Pouso nos para-choque sob a aeronave

Para suportar as altas temperaturas, o pousador tem que estar equipado com um Sistema de Protecao
Térmica — Thermal Protection System (TPS). Trata-se de um escudo térmico, com a forma aproximada de
uma calota esférica que deve reduzir a temperatura superficial frontal em cerca de 1600°C durante a descida.
O TPS do pousador Exomars é composto de 90 telhas com sete formatos e espessuras distintos, cada um
composto de Norcoat Liege desgaseificado e unidos com cola de silicone. Norcoat [2] € um material
elastdbmero que combina um po de cortica com uma resina fendlica ablativa, aplicados em espessuras de 8 a
18 milimetros, dependendo das areas do escudo térmico. O Norcoat mantém a temperatura interna do
material sob a superficie abaixo de 170°C e o isolamento adicional reduz a temperatura interna do pousador
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a 50°C aproximadamente. O escudo térmico é
ejetado antes do pouso em si, mas precisa conservar A

sua integridade até este momento. iy

Back Cover TPS
(ASTRIUM-5T)

Os componentes estruturais sao feitos de estruturas

em sanduiche de aluminio com camadas externasde _
polimero reforgado com fibra de carbono — Carbon ~ Fetned
Fiber Reinforced Polymer (CFRP). A plataforma C#AEsPAcll
superficial tem uma massa de cerca de 300
quilogramas e possui uma estrutura deformavel na
parte inferior. Os processos que ocorrem no material
do escudo térmico incluem carbonizagao, fusédo e
sublimagédo por um lado, e pirdlise do outro. A pirdlise
cria gases que sao soprados para fora e criam o
bloqueio convectivo e o fluxo de calor catalitico
desejado. O fluxo de calor radiativo é reduzido com
a introdugdo de compostos de carbono na camada
de gas fronteirica, o que o torna oticamente opaco. Imagem: ESA (CC BY-SA 3.0 1GO)

Front Shield TPS
(ASTRIUM-ST)

A espacgonave do US Mars Science Laboratory (MSL) é protegida do ambiente de intenso calor gerado ao
entrar na atmosfera de Marte gragas a ablador fendlico impregnado com carbono — Phenolic Impregnated
Carbon Ablator (PICA), desenvolvido no centro de pesquisa AMES, da NASA [3]. Trata-se de um material de
protecao térmica que ganhou o prémio NASA Invention of the Year em 2007. E um material para protecéo ao
calor ligeiramente mais denso que a madeira de balsa, projetado para proteger uma espagonave durante sua
entrada escaldante em atmosferas planetarias. Antes da MSL, a sonda espacial Stardust ja havia usado um
escudo térmico com esse material.

2. Como resolver o problema?

Vamos aproximar a forma do escudo térmico do pousador
por uma calota esférica. Nosso objetivo principal € minimizar
a massa da peca estrutural (ndo da barreira térmica), sujeita
as solicitagdes. Existem quatro indices de mérito para os
materiais (definidos abaixo) que podem ser Uteis. Estes
indices refletem restricées de:

o Deflexao (rigidez)

e Flambagem (rigidez)

o Resisténcia (escoamento)
e Dano (fratura)

Eles nos ajudarao a explorar o problema mecanico num grafico de propriedades. Usamos equagdes padrao
de mecanica e resisténcia dos materiais para este fim (ver, por exemplo, Roark [4]). Na parte de sele¢c&o, nés
consideramos apenas os materiais incluidos na base de dados Aerospace, que podem ser vistos como uma
restricdo adicional. Uma restricao final (térmica) é a temperatura maxima em servico, que deve ser de pelo
menos 170°C.

Para o objetivo, minimizar a massa, m, de uma calota esférica, consideramos a parte superior de uma esfera
fina de raio R e espessura t. A densidade é notada p e o angulo semi-central 6. A massa é dada por:

m =27R*>(1—cosO)itp [eq. 0]
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Ja que trataremos a espessura como variavel de projeto, nés eliminamos t para permitir uma livre escolha de
material. Expressdes para t que podem ser substituidas na eq. 0 podem ser deduzidas para cada uma das
restricoes listadas acima.

O estudo de caso foi inspirado de um exercicio preparado pelo Dr. Tom Dragone da Orbital Science
Corporation, e pelo Professor Kevin Hemker do Departamento de Engenharia da Johns Hopkins University.
Para dos dados entrados e das dedugdes dos indices de mérito foram extraidos do que eles propuseram.
No&s usaremos R=1,8 m e 6=35°.

A. Deflexao

Das equacgdes basicas [4] que a deflexdo, 8, causado pela pressao externa, p (como indicado na ilustracéo
esquematica acima), a espessura do material pode ser definida por:

_pPR > PR
0= 3kt =% - '%2Es

max

[eq. 1]

em que E é o mdédulo de Young. Usando essa equagao para eliminar as variavel livre de projeto, t, do objetivo,
eq. 0, obtemos uma expressao que representa o limite inferior de m:

m, Zﬂ'é‘LRA(l—COSQ)%

max

Para minimizar m, precisamos portanto encontrar um material que minimize o indice de mérito: | M, = %

B. Flambagem

A calota esta sob carregamento compressivo devido a resisténcia da atmosfera e deve suportar tenséo até a
pressao critica [4]:

t pP
t>,-—R .2
pSkER2 = iE [eq. 2]

O parametro k pode ser calculado a partir de uma relagdo empirica especificada em Roark, Tabela 15.2 [4] e
depende da geometria do escudo térmico. Pode incluir também um fator de segurancga, Sr (tipicamente 1,5
para aplicagbes aeroespaciais). Aqui colocaremos Si=1. Se a eq. 2 for usada para eliminar o pardmetro de
projeto na eq. 0, entao:

2 ; P
> R (1- s@) ——
m, 2 7o PR (1-cod) —m

Para minimizar m, precisamos agora minimizar o indice de mérito: | M, = “—

C. Resisténcia

Para expressar a restrigdo de resisténcia, a equagao normal para a tensao lateral numa esfera sob pressao
externa radial pode ser usada:

o=PR 5 = > Pt [eq. 3]
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Substituindo esta expressao na eq. 0 para eliminar ¢ resulta num limite inferior para a massa:

m, = 7sz3(1—cosc9)o_L

¥y

Para minimizar m dessa vez, precisamos minimizar o indice de mérito: | M, = O_L

y

D. Dano

O critério de dano esta ligado a tenacidade a fratura K/c' Substituindo a tensao aplicada no comprimento critico
de trinca, usando a eq. 3, obtemos um requisito em ¢, para evitar a propagagao da trinca:

R\,
o+, =p2—f1/7mc <K, = tz% [eq. 4]

Substituindo essa expresséo na eq. 0 para eliminar t resulta no seguinte limite inferior para a massa:

m, Zﬂ%pﬂ/acR”(l-cosB)KL

Ic

Para minimizar m neste ultimo caso, precisamos entdo minimizar o indice de mérito: | M, = d

3. Como selecionar materiais para aplicagoes aeroespaciais no CES EduPack

Para investigar materiais potenciais, nds seguimos a metodologia de selegao racional de Ashby et al. [9],
ilustrada esquematicamente no diagrama ao lado. A Fungéo sera de resistir as forgas mecanicas durante a
entrada na atmosfera de Marte. Como mencionado acima, usaremos o Level 3 da base de dados Aerospace
e adicionaremos a restricdo térmica de Temperatura Maxima de Servico > 170°C. As quatro restricées
mecdnicas estao integradas no objetivo (minimizar a massa) resultando nos indices deduzidos acima.

A selegdo é iniciada clicando Chart/Select na barra principal e

escolhendo Aerospace materials. 1sso resulta num subconjunto inicial

de mais de 700 materiais, principalmente ligas metalicas e compositos.

O subconjunto de materiais para aplicagbes aeroespaciais é plotado EARRIC OV QOMION TRCA EOMMNES Nt
em dois graficos de propriedades acoplados. Um com M2 vs M1 e o e
outro (clicando novamente em Chart/Select) com M4 vs M3. Para plotar

indices de mérito nos eixos, a opgao advanced da etapa Chart é usada. 1
Screen on constraints - ‘G
. . . , . L . L. Rank on objectives
Os dois primeiros indices representam restricdes ligadas a rigidez que [
limitam os esforgos de redugcédo de massa. A reta de selegao pode ser
desenhada para cada eixo (ver grafico abaixo; vermelho para ]

flambagem e azul para deflexdo) e os melhores materiais para cada
tarefa sdo aqueles com menor valor de M a medida que as retas de
selecdo sdo movidas rumo ao zero. Contudo, um material com boa '}
performance num indice, permitindo um valor baixo para a massa, Final Selection
ainda pode ter uma ma performance em outro indice, impedindo a

redugido de massa. Por isso usamos retas de selegao acopladas.
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4. Resultado

Um ponto importante na redugao da massa é que que os limites inferiores conforme todas as restricdes devem
ser correspondentes para que nenhum indice falhe antes do outro. No primeiro caso, mi1=m2, ou, mais
claramente, o ponto em que o material falha simultaneamente em ambas as restrigbes. Esse compromisso
pode ser representado pela linha de acoplamento. A linha de acoplamento pode ser expressa em termos de

M1 e M2 (no limite da igualdade):

m > HLR4(1—COS9)M]

mi=mz

m,> "= [pR(1-cosO) M,

2

=5

=> Mz

_JpiR
T 2.5 M,

max

Cec

Nés usamos p=0,000041368 GPa (6 psi), k=0,17, e 5§=0,001 m, para obter a constante de acoplamento:

Cc=2,387

1000+

|Linha de écoplamehto para M1 e Mz\ g

5004 -
Epoxy/HS carbon fiber, woven prepreg, QI lay-up -

Falha por flambagem (M2)

200

Berylium-aluminum alloy, Beralcast 310

M2 Density / (Young's modulus”0.5)

Berylium, Standard Grade, stress relieved

’
3

100+

| Line Properties

Index Settings | Line Format
‘ J Slope: 1 E [[] Vertical

7
+"1| | Objective: _ Maximise the index
e O Minimise the index

® Show line for display only
Line passes through point:
X |1

Ve \2,387

{ OK | Cancel Apply

Cyanate ester/HM carbon fiper, UD prepreg, Ql lay-up | -
AN L Falha por deflexdo (M1)
Cyanate ester/HM carbon fiber, UD prepreg, UD lay-up F’ '
2 5 10 20 50 100 200 500

M1 Density / Young's modulus

Os materiais com melhor performance, até aqui, sdo aqueles com menor valor dos indices, dentro das duas
retas de selegao que se cruzam num ponto sobre a reta de acoplamento. A reta de acoplamento € uma reta
com inclinagdo 1 (por conta das escalas logaritmicas dos eixos), de posi¢do determinada por Cc = 2,387,
fixada ao definir as propriedades da linha (e.g. com clique direito sobre a reta), especificando um ponto de
coordenadas (1, 2,387), como mostrado na figura acima. Nesse grafico, temos aproximadamente 80 materiais

dentro da area selecionada.

Sao sobretudo polimeros termofixos com refor¢o de fibra de
carbono ou ligas de berilio. Nessa etapa, observamos que é
irreal utilizar plenamente as propriedades unidirecionais
(isotropicas) dos compdsitos com fibra devido a geometria do
escudo térmico e seu processo de fabricagao. Adicionamos
entao um filtro para eliminar todos os materiais unidirecionais
com uma etapa de Limite, escolhendo assim fibras tecidas,
quase isotropicas, configuragdes biaxiais, etc. que fornecem
valores mais realistas das propriedades laterais. Isso é feito
ao desmarcar a opc¢ao unidirecional em Composition
overview na linha Fiber/reinforcement form.
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Filler/ reinfarcement hd
Filler/reinfarcernent form Not applicable (unfilled). Short fiber (<5mem), =

Ad '|:| Sefect all

+ Composition detall (metals. ceramics and glasses) |2| Nat apphesble (unfilled)
+ Composition detail (polymers and natural materiak) |FA Short fiber (<5mem)

» Price | Lang fiber (>Smm)

b Physical properties |1 Woven fabric
{EA Non-crimp fabi
+ Mechanical praperties . °<rpa
_lhﬁnﬂuﬂ up
* Impact & fracture properties I Simtaltepop

* Thermal properties
b Electrical properties

|F unsivisotropic lay-up

|E0 Random mat

|E Directional mat
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O segundo grafico mostra os indices de mérito M3 e M4, com a reta de acoplamento. Assim como para o
grafico anterior, nos criamos uma reta de acoplamento para a qual uma falha ocorrera no mesmo ponto para
as duas restricdes, M3 e M4. Com isso, quando msz=ma nos limites inferiores dos indices:

m.=>7pR (1-cosO@) M, |

ms=mas => M4:WM3
m,>rn"pJa R (1-cos®) M, - Y
Cc

Ao invés de duas retas de selegdo, usamos agora uma caixa de sele¢do, com um canto sobre a reta de
acoplamento. Novamente, a inclinagdo é 1 e a posi¢gao é determinada pela constante de acoplamento. O
comprimento critico da fissura a ser utilizado depende do tamanho dos defeitos que podem ser detectados
via testes. Neste caso, usaremos um valor de comprimento critico de fissura a:=0m001 m, resultando numa
constante de acoplamento C.=17,84.

Os materiais resultantes sdo agora determinados pelos dois graficos acoplados e os candidatos devem ter
boa performance em ambos. Idealmente, suas massas também deveriam corresponder. Nesse caso, nos
simplesmente reduzimos o numero de materiais que passam pela segunda selegdo a em torno de 25, o que
inclui o berilio nos resultados.

o
5000 e
-
-
. -
]Llnha de acoplamento para M3 e M4 Lo
-
R e
1] -
@ Index Settings | Line Format
Q
£ 1000 Slope: 1 E [] Vertical
=i} L7
3 -
S . el Objective: Maximise the index
= 5004 ! /«
o -7 _ Minimise the index
3 Beryllium, Standard Grade, hot pressed P
s -7 ® Show line for display only
E Cyanate ester/HM carbon fiber, UD prepreg, QI lay-up -
L 2004 RN Line passes through point:
-~ N\
7]
e 100 v 1784
2 AN
§ \ OK Cancel Apply
504

Aluminum, 2024, T81

Y /I i =
20 e / Epoxy/HS carbon fiber, woven prepreg, biaxial lay-up

P

-
Polyimide/HS cart)prl’ﬁber woven prepreg, biaxial lay-up
o

1 100

10
M3 Density / Yield strength (elastic limit)

5. Analise e verificagao da realidade

Os materiais resultantes sao sugestdes que devem ser escrutinadas e aprofundadas. Os paradmetros usados
séo realistas? Como lidar com o acoplamento entre os dois graficos? E como sdo os painéis em sanduiche
usados no escudo térmico dos pousadores reais?

O ponto 6timo de acoplamento dos dois graficos € algo que poderia ser aprofundado mas esta fora do escopo
deste curto estudo de caso. Podemos, no entanto, usar a ferramenta Synthesizer com seu modelo de painéis
em sanduiche para estimar e comparar propriedades dos materiais sugeridos anteriormente com um nucleo
de aluminio alveolar recoberto por laminas de CFPR.

Geramos dados usando o Synthesizer para uma combinagdo de materiais disponiveis no EduPack:
compositos de epoxi/fibra de carbono e uma estrutura alveolar de Al 5052. Uma carga distribuida num painel
engastado de ambos os lados e vao de 2m foi usada como a melhor aproximagédo da tampa esférica do
escudo térmico.
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Balanced (2]

Predicts the performance of balanced sandwich
structures

\Linha de acoplamento para M1 e M2

1000+

500

Falha por flambagem (M2)

« Face-sheet to core bonding is perfect
* Face-sheets remain flat under laading (na dimpling on
honeycomb cares)

Source Records

| Come |

Face-sheet ‘I Epoxy/carbon fiber, woven prepreg, Ql lay-up

Core

| B Aluminum 5052 honeycomb (0016), W Direction | | _Browse..

Enter values or range of values. For example, 1; 3; 8 or 1-8

Model Variables

g Face-shest thickness 01-5 mm Number of values: |5

- | Core thickness 10-30 mm Number of values: 3

e i Model Parameters

Berylium-aluminum alloy, Beralcast 310

Ng -

Built-in ends .
Uniformly distributed load

IZZZz2%)

Span 2 m

Support and load conditions

CFRP.
AI5052

prevous | [_crame | |_canca

This model will generate 15 records.

M2 Density / (Young's modulus*0.5)

™ .. o

20017 T - T R "1 Record Naming

| ™ Epoxy/HS carbon fiber, woven prepreq, biaxial lay-u )

| Berylium, Standard Grade, stress relieved P y’, ' pregrea YUP || Face-sheet

™~ # Core
Iy = L
\\. Cyanate ester/HM carbon fiber, UD prepreg, QI lay-up L

1 = ——— S -t

———————————————————————————————— - | -

—— = Falha por deflexdao (M1)
0.707mm CFRP face-sheets / 10mm Al Honeycomb cor e |

0.1mm CFRP face-sheets / 30mm Al Honeycomb core

20 &0 100
M1 Density / Young's modulus

200 500

Os resultados estimados para uma faixa de painéis em sanduiche sdo entédo plotados juntos aos outros
materiais remanescentes, revisitando o primeiro grafico como visto acima. Os materiais da base
aeroespacial estdo todos a esquerda da reta de acoplamento, indicando que falhariam por flambagem se a
massa fosse reduzida. As propriedades dos painéis em sanduiche (em laranja) séo, de fato, melhores que
os candidatos aeroespaciais. O melhor nesse caso é indicado usando a caixa de selegao rosa. Fica
evidente neste exemplo que a melhor performance é obtida em materiais proximos a reta de acoplamento, o
que representa um bom compromisso entre os indices de meérito. Painéis em sanduiche desse tipo usados
em pousadores reais podem ser projetados desta maneira e é sabido que estas estruturas hibridas sdo bem
adequadas a redugao de massa em aplicagdes com alto grau de exigéncia.

6. Qual a contribuicdo do CES EduPack?

O estudo do caso de selecio de materiais para um Pouso em Marte [6] propde uma plataforma estimulante
para a discussao da selecdo de materiais no campo de aplicagbes aeroespaciais. Neste caso, exploramos
como multiplas restricbes podem ser trabalhadas com linhas de acoplamento, usando equacgdes basicas e

métodos visuais.

O CES EduPack, associado a expertise de um professor de materiais, sugere as seguintes conclusdes:

e Como o objetivo principal € minimizar a massa, o CES EduPack pode auxiliar na proposta de varios
materiais aeroespaciais que atendem as restricbes térmicas e mecanicas como por exemplo: epoxi

reforgado com fibra de carbono, berilio e ligas de aluminio.

e Dois graficos acoplados podem ser usados para a selegdo, baseados nos indices de mérito. Os indices
que representam as quatro restricdes foram pareados, com cada par relacionado a uma linha de
acoplamento no grafico. As linhas de acoplamento séo uteis para igualar restricbes em problemas do tipo

“min-max”.

o A ferramenta Syntheziser do CES EduPack pode gerar propriedades estimadas de estruturas hibridas
como as usadas nos pousadores reais: estruturas alveolares em Al entre laminas de CFRP. Estas podem

ser comparadas diretamente no grafico de selegéo anterior.

e O estudo de caso ressalta os beneficios dos painéis em sanduiche em termos de diminuicdo de massa,

0 que é primordial em aplicagbes aeroespaciais.
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