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• Estruturas de espaçonaves – O e N – Oxidação

• 8 km/s e 5 eV

• Câmaras de Vácuo para simulação

• Emissividade, difusividade, calor específico, 

condutividade  e propriedades óticas

• Sistema de aquisição automática de dados na 

plataforma LabView

• Monitorar parâmetros de operação da tocha de plasma

Introdução

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Estruturas de espaçonaves em órbitas terrestres baixas encontram um problema de degradação causada pelo impacto de espécies reativas, tais como o oxigênio atômico e nitrogênio atômico, geradas por dissociação em ondas de choque formadas à frente das áreas de estagnação de fluxo. Em longas missões os materiais estruturais de veículos espaciais, especificamente materiais orgânicos podem sofrer sérias avarias por corrosão (oxidação) causada pelo impacto de oxigênio atômico com velocidades relativas da ordem de 8 km/s ou com energias cinéticas da ordem de 5 eV. Simulações experimentais deste ambiente reativo têm sido realizadas em câmaras de vácuo utilizando várias técnicas de aceleração do fluxo de oxigênio atômico investigando-se principalmente a taxa de produção de espécies volatilizadas no processo de interação de materiais carbonosos com estrutura amorfa e cristalina com o oxigênio atômico sob o ponto de vista da energia de impacto destas espécies em condições ablativas, enfatizando os efeitos de perda de massa, propriedades tribológicas da superfície tratada, emissividade, condutividade térmica e propriedades óticas. 

Neste trabalho, devido a interdependência dos vários parâmetros de operação da tocha de plasma com os parâmetros do  processo de tratamento, propõem-se o desenvolvimento de um sistema automático de aquisição de dados na plataforma Labview no sentido de monitorar os parâmetros de operação de uma tocha de plasma supersônica durante os testes de ablação de materiais utilizados em sistemas de proteção térmica de dispositivos aeroespaciais. A tocha opera em uma câmara de vácuo de grande porte (3m3) instalada no Laboratório de Plasma e Processos do ITA em condições de pressão e fluxo de gases, restritas as condições operacionais do sistema de vácuo disponível. Este sistema é conhecido como Túnel de Plasma.
O sistema de aquisição de dados constitui-se parte conjunta ao controle e monitoramento do sistema experimental como um todo. A sua importância para a operação resume-se como uma das principais ferramentas exploratórias dos parâmetros dos processos investigados. Neste trabalho, os ensaios de materiais serão realizados no túnel de plasma do LPP do ITA. Neste sistema, materiais de interesse do setor aeroespacial serão expostos a um jato de plasma térmico supersônico gerado de um plasmatron que opera em baixa pressão utilizando ar com gás de operação. Para a caracterização da tocha de plasma e avaliação dos parâmetros de processo, será elaborado um programa na plataforma Labview que deverá fornecer a coleta e tratamento de dados da tensão e corrente da tocha de plasma, temperatura do gás de entrada, temperatura da água de refrigeração na entrada e na saída da tocha. Estas grandezas e os parâmetros correlacionados como potência, entalpia do gás e eficiência térmica da tocha de plasma serão mostradas na tela de monitoramento do Labview durante o ensaio e auto-ajustados aos fluxos térmicos pré-estabilecidos nos processos de tratamento térmico.  Gráficos ilustrarão a evolução temporal destas grandezas em tempo real juntamente com os valores em indicadores virtuais. 






Objetivos
• Caracterizar e otimizar os parâmetros de operação 

de uma tocha de plasma para operar em ambiente 
de plasma reativo e baixa pressão que simule o 
ambiente escoamento alto supersônico;

• Realizar testes de ablação de materiais compósitos 
termoestruturais em túnel de plasma; 

• Investigar as propriedades térmicas de materiais 
utilizados com escudo de proteção térmica sob 
condições ablativas geradas em túnel de plasma.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Propomos desenvolver e aperfeiçoar um sistema automático de monitoramento, aquisição e tratamento de dados obtidos em ensaios de materiais de proteção térmica realizados em túnel de plasma supersônico. Os objetivos da operacionalização deste sistema são: 

Caracterizar e otimizar os parâmetros de operação de uma tocha de plasma para operar em ambiente de plasma reativo e baixa pressão que simule o ambiente escoamento alto supersônico;
Realizar testes de ablação de materiais compósitos termoestruturais em túnel de plasma; 
Investigar as propriedades térmicas de materiais utilizados com escudo de proteção térmica sob condições ablativas geradas em túnel de plasma.




• Sistemas de Proteção Térmica (TPS);
• Condições de contorno ambientais, intensidade do fluxo 

térmico, espécies químicas envolvidas, gradiente de 
temperatura, eficiência, confiabilidade, etc;

• Compósitos refratários:
alta emissividade térmica;
resfriamento por radiação;
reflexão do fluxo de calor de volta ao espaço; 

• Compósitos poliméricos ablativos:
sistemas confiáveis para veículos de reentrada;
proteção da carga útil da degradação (lançamento e 

reentrada)
Soyuz e Projeto Apollo

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Existem diversos tipos de Sistemas de Proteção Térmica (TPS) utilizados no setor aeroespacial. Todos têm por finalidade evitar que o calor gere prejuízos a equipamentos, estruturas e pessoas. No entanto, o desempenho de cada um desses sistemas depende tanto das condições de contorno ambientais, intensidade do fluxo térmico, espécies químicas envolvidas, gradiente de temperatura, como dos requisitos do projeto, capacidade de reutilização, eficiência, confiabilidade, etc. Portanto, cada caso específico requer determinadas características especiais para o TPS.
Sofisticados compósitos refratários, com alta emissividade térmica, proporcionam “resfriamento por radiação”, refletindo o fluxo de calor de volta ao espaço. Esse tipo de sistema de proteção é empregado nos ônibus espaciais.
Já os compósitos poliméricos ablativos possibilitaram o desenvolvimento de sistemas extremamente confiáveis para veículos de reentrada, sendo utilizados inclusive nas naves tripuladas Soyuz e Apollo. Desde então vêm desempenhando cada vez mais funções na tecnologia aeroespacial, protegendo a carga útil da degradação causada devido às altíssimas temperaturas e fluxos de calor, tanto na fase de lançamento, como também durante a etapa de reentrada atmosférica da espaçonave.




Notas do Presenter
Notas de apresentação
Projeto espacial norte-americano desenvolvido pela NASA, o programa Apollo foi o responsável pela chegada do Homem à Lua, facto que sucedeu a 20 de julho de 1969 com o astronauta Neil Armstrong. �No entanto, os objetivos deste programa espacial foram mais além, permitindo o desenvolvimento de tecnologia relacionada com a exploração do espaço, pondo em prática os programas de exploração científica da Lua e o desenvolvimento das capacidades humanas para trabalhar no ambiente lunar.�O programa Apollo abrangeu várias missões espaciais. A primeira aeronave do programa, a Apollo 1, não chegou a ser lançada pois explodiu na rampa de lançamento durante um teste em 1967. As aeronaves Apollo 7 e Apollo 9 orbitaram a Terra (1968). A Lua foi orbitada pela primeira vez pela Apollo 10, em 1968, preparando o caminho para que a Apollo 11 pudesse ali aterrar. Assim, em 1969, a Apollo 11 colocaria pela primeira vez o Homem na superfície lunar. A missão Apollo13 foi marcada pela explosão de um tanque de oxigénio, o que impossibilitou a concretização do seu objetivo; no entanto todos os tripulantes conseguiram regressar à Terra com vida, graças ao esforço da equipa de controlo da missão.�Além da Apollo 11, as missões Apollo 12, Apollo 14, Apollo 15, Apollo 16 e Apollo 17 conseguiram aterrar com sucesso na Lua.



Processos de Ablação
• Vaporização, raspagem ou qualquer outro 

processo erosivo;

• Setor Aeroespacial: Intenso fluxo térmico;

• Processo de transferência de calor e de massa

• Superficiais: camada externa 

• Volumétricos: 
redução da massa específica
transformação físico-químicas
praticamente mesmo volume inicial

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Ablação significa remoção de material de uma superfície por vaporização, raspagem ou qualquer outro processo erosivo. No setor aeroespacial, particularmente, refere-se à remoção de material devido à incidência de intenso fluxo térmico, semelhante ao fluxo gerado durante a reentrada atmosférica de um veículo espacial. Referindo-se especificamente aos materiais utilizados em sistemas de proteção térmica, pode-se definir ablação como um processo de transferência de calor e de massa, que é balanceado pelo fluxo de calor incidente, bloqueado com o desgaste do material sacrificado.
Os processos de ablação podem ser superficiais ou volumétricos. Nos processos de ablação superficial há remoção de massa apenas da camada externa, sem alteração da massa específica do material. Já nos processos de ablação volumétrica, há redução da massa específica devido a transformações físico-químicas internas, sem significativa alteração do volume inicial.





Calor específico
 Nos interessa reservatórios de calor. 

 O calor é transmitido pela diferença de temperatura.

 Além disso queremos mateiras com poucas alterações 
estruturais. 

 Unidade J/Kg.K

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Nos interessa materiais que possam absorver grande quantidade de calor se muita variação da temperatura e sem mudanças estruturais. 



Condutividade térmica


Notas do Presenter
Notas de apresentação
A condutividade térmica tenta explicar a velocidade com que o calor se propaga dentro do material. Diferentemente da difusividade, que se propõe a explicar como o calor se propaga dentro do material. Este último muito mais interessante para o controle térmico de construções. Mas como os dois se relacionam diretamente, por uma equação que será apresentada mais a frente. O estudo da condutividade se torna bem importante. 



 É diferente da difusividade térmica, mas está 
diretamente relacionada. 

 Fatores que influenciam a condutividade:
 Fase do material : Caso ele mude de fase
 Estrutura do material: direções de eixos cristalinos 

diferentes. 

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Vários fatores influenciam a condutividade térmica, mas os que julgamos mais importantes para a análise específica de proteção térmica são a mudança de fase e diferenças intrínsecas. Com a mudança de fase temos o exemplo de um cobertor molhado em um incêndio, que funciona como protetor térmico às pessoas. Essa propriedade pode ser mais explorada. Como exemplo de estrutura fica sendo as diferentes condutividades em cada direção cristalina de um material. Com essa última propriedade, consegue-se alterar a difusividade, já citada importantíssima, sem mudar o material em análise, apenas o “posicionando” adequadamente, criando assim uma infinidade de diferentes comportamentos que podem se adequar a nossa necessidade. 



Difusividade Térmica
 A difusividade térmica é uma propriedade que

relaciona a condutividade térmica com a massa
específica e o calor específico do material, sendo
definida por:

onde: k é a condutividade térmica;
ρ é a massa específica;

cp é o calor específico.

T
p

ka  = 
ρc

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Essa relação nos mostra que uma baixa difusividade representa baixa condutividade e alto calor específico (necessidade de grande quantidade de energia para elevar a temperatura do material).




A difusividade pode ser obtida pela
solução da equação do calor, que é
uma consequência da Lei de
Fourier do resfriamento, onde T é a
temperatura, t o tempo e α é a
difusividade térmica:

Essa propriedade é um indicativo
da rapidez com que o interior do
veículo espacial se ajusta à
temperatura externa, ou seja, de
quanto tempo o interior atinge
uma temperatura segura.

2dT T
dt

α= ∇

Notas do Presenter
Notas de apresentação
No caso do SARA sub-orbital, um satélite de reentrada atmosférica desenvolvido pelo IAE (representado na figura acima), a temperatura do interior do veículo não deve ultrapassar os 60°C, e o material utilizado na proteção térmica deve apresentar espessura de 20 mm na região de maior incidência térmica e até 6 mm nas partes mais afastadas onde o fluxo térmico não é tão intenso.




Para materiais sólidos sujeitos à reentrada atmosférica
o jato de plasma interage com a superfície dos
materiais produzindo alterações na sua estrutura
físico-química.

Assim, uma metodologia que leve em consideração as
características do material e do arranjo experimental
deve ser empregada para se determinar a difusividade
térmica.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Duas metodologias para o caso de transferência de calor unidimensional podem ser empregadas para o cálculo da difusividade térmica: o método do corpo semi-infinito e o método da placa de espessura finita. Este último é o mais viável para amostras de pequenas espessuras, já que o crescimento de temperatura muito rápido impossibilitaria a obtenção dos dados necessários para o cálculo da difusividade num curto intervalo de tempo no método da placa de espessura finita.




Materiais ablativos
 Proteção de naves espaciais e satélites
 Qualidades primordiais:

 Menor condutividade térmica possível
 Maior calor latente possível

 Ações protetoras:
 Ao fundir absorve muito calor
 Matéria fundida leva grande parte do calor
 Produtos gasosos criam um colchão isolante
 Capa residual esponjosa

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Material que protege as naves espaciais e satélites recuperáveis contra o calor (de milhares de graus) provenientes do atrito com o ar em velocidades orbitais.
Ações protetoras:
Ao fundir absorve muito calor
Matéria fundida é levada pelo vento e leva grande parte do calor
Produtos gasosos (vaporização e sublimação) criam um colchão isolante, protegendo da onda de choque
A capa residual que não fundiu adquire uma consistência esponjosa que aumenta suas propriedades isolantes




Escudo térmico do 
Space Shuttle da 

NASA

Escudo térmico do 
Opportunity

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Space Shuttle: “azulejos” de cerâmica e painéis de carbono reforçado.
Opportunity: escudo virado do avesso.



Constituição do Sistema de 
Proteção
Métodos:
 1º) O corpo pode ser envolvido por um material de 

grande capacidade térmica;
 2º) Superfície com grande capacidade de irradiação de 

calor;
 3º) Proteção térmica feita com camadas isolantes de 

compósitos avançados.



Materiais
• Fonte diodo de núcleo móvel controlada em corrente, 

própria para operação de plasma de arco elétrico com 
capacidade nominal de 50 kW;

• Fonte de potência CA/CC, com capacidade nominal de 525 
kW. Este equipamento está sendo alocado nas novas 
instalações prediais do Laboratório de Plasma Térmicos do 
ITA;

• Tocha de plasma do tipo arco não transferido de 40 kW;
• Tocha de plasma de arco transferido de 40 kW;
• Tocha de plasma tipo arco não transferido de 120 kW de 

potência;
• Tocha de plasma tipo arco transferido de 300 kW de 

potência;

Notas do Presenter
Notas de apresentação
O Laboratório de Plasmas e Processos (LPP) do ITA possui toda a infra-estrutura para a realização deste projeto: 
- Fonte diodo de núcleo móvel controlada em corrente, própria para operação de plasma de arco elétrico com capacidade nominal de 50 kW;
- Fonte de potência CA/CC tiristorizada, com capacidade nominal de 525 kW. Este equipamento está sendo alocado nas novas instalações prediais do Laboratório de Plasma Térmicos do ITA construído com recursos do projeto FINEP-Petrobrás,  com capacidade de 1 MW de potência;
- Tocha de plasma do tipo arco não transferido de 40 kW;
- Tocha de plasma de arco transferido de 40 kW;
- Tocha de plasma tipo arco não transferido de 120 kW de potência;
- Tocha de plasma tipo arco transferido de 300 kW de potência;
- 2 pirômetros ópticos (600 a 3000 oC) e medidor de emissividade;
- 2 Espectrômetros de massa (1-300 u.ma.);
- 1 Espectrômetro óptico;
- 1 Analisador de gases;
-vários medidores e controladores de fluxo de gases, termopares, medidores de temperatura, osciloscópios, placas de aquisição de dados, etc;
- Sistema de refrigeração de água desmineralizada e deionizada, em circuito fechado.
-Sistema lavador de gases para experimentos em escala de laboratório;
-sistema simples e dual de injeção de pós Sulzer-Metco;
- 5 linhas de gases especiais: Ar, N2, O2, CH4 e ar comprimido;
- sala limpa classe 10.000, com capela classe 100 para limpeza de substratos (Processo FAPESP no. 2000/11058-0);
- Laboratório de caracterização: AFM, microscópio óptico, microbalança;
- Oficina mecânica;
- Oficina de vidro.
O Laboratório de Plasmas e Processos do ITA conta também, com importantes colaborações científicas nacionais e internacionais que, juntamente com a infra-estrutura apresentada acima, tornam plenamente exeqüível este projeto. 




• 2 pirômetros ópticos (600 a 3000 oC) e medidor de 
emissividade;

• 2 Espectrômetros de massa (1-300 u.ma.);
• 1 Espectrômetro óptico;
• 1 Analisador de gases;
• Vários medidores e controladores de fluxo de gases, 

termopares, medidores de temperatura, osciloscópios, 
placas de aquisição de dados, etc;

• Sistema de refrigeração de água desmineralizada e 
deionizada, em circuito fechado.



• Sistema lavador de gases para experimentos em escala de 
laboratório;

• Sistema simples e dual de injeção de pós Sulzer-Metco;
• 5 linhas de gases especiais: Ar, N2, O2, CH4 e ar 

comprimido;
• Sala limpa classe 10.000, com capela classe 100 para 

limpeza de substratos (Processo FAPESP no. 2000/11058-
0);

• Laboratório de caracterização: AFM, microscópio óptico, 
microbalança;

• Oficina mecânica;
• Oficina de vidro.



• Ensaios em túneis de plasma
• Câmara de vácuo do LPP
• Tocha de Plasma para produção do escoamento 

supersônico
• Ambiente simulado: uma altitude de 40 km (pressão 

interna na câmara de 2,3 torr), entalpia de 14 MJ/kg, 
fluxo térmico de 2,2 MW/m2

• Velocidade de escoamento Mach 3,8
• SARA sub-orbital – Centro de Lançamento de 

Alcântara – experimentos de microgravidade de curta
duração

Aparato Experimental

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Visto que o desempenho de uma espaçonave recuperável depende, principalmente, de um sistema de proteção térmica eficiente frente ao severo ambiente aerotermodinâmico da reentrada atmosférica, necessita-se realizar ensaios em túneis de plasma com o intuito de qualificar os materiais que serão empregados nesses sistemas de proteção térmica.
Os experimentos serão realizados na câmara de vácuo do Laboratório de Plasmas e Processos do ITA. A tocha de plasma térmico é acoplada a um bocal de saída convergente-divergente (Bocal de Laval) para produzir escoamento supersônico dentro da câmara de vácuo (3,2 m3). O ambiente simulado corresponde a uma altitude de 40 km (pressão interna na câmara de 2,3 torr), entalpia de 14 MJ/kg, fluxo térmico de 2,2 MW/m2. O diâmetro da seção de teste é 16 mm e a velocidade de escoamento atingida chega a Mach 3,8.
Esse ambiente simulado na câmara procura se aproximar da condição crítica prevista para o SARA sub-orbital durante sua reentrada.
O Sara Suborbital consiste em um veículo suborbital de 350 kg, a ser lançado através de um veículo de sondagem VS-40 modificado, a partir do Centro de Lançamento de Alcântara (MA), com a finalidade de realizar experimentos de microgravidade de curta duração (cerca de 8 minutos). 



Fluxo de calor previsto para a reentrada 
do SARA sub-orbital em função do 
tempo.

Fator de carga em função da altitude para 
o SARA.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Nota-se que o fluxo de calor crítico previsto para a reentrada do SARA sub-orbital é 2,55 MW/m2, atingindo uma temperatura máxima de 2640K.
Fator de carga é definido como razão entre o arrasto atmosférico e o peso do veículo. Quanto maior o fator de carga, maior o arrasto, consequentemente, maior o aquecimento do corpo de reentrada.
Nessa simulação do SARA, observamos que o fator de carga crítico se encontra a 45 km de altitude.




Túnel de Plasma

Câmara de Vácuo do Laboratório de Plasmas e Processos do ITA.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
A vantagem de se operar um túnel de pequeno porte como o do ITA é o baixo custo envolvido. No entanto, os ambientes simulados se tornam limitados e o tamanho da seção de teste restringe alguns resultados.



Notas do Presenter
Notas de apresentação
Um túnel de plasma consiste basicamente dos seguintes componentes: (i) câmara de vácuo para expansão do jato, onde os experimentos são realizados; (ii) sistema de vácuo, que cria o ambiente de baixa pressão necessário para simulação da reentrada; (iii) gerador do jato de plasma, que gera o fluxo de plasma de alta entalpia; (iv) fonte, que fornece potência elétrica ao gerador de plasma; (v) equipamentos de medida, de controle e de aquisição dos dados experimentais.





Tocha de Plasma de Arco não 
transferido

 Tipo tornado com vórtice de fluxo reverso
 Elevada eficiência na transformação de energia 

elétrica em energia térmica (eficiência térmica), 
atingindo valores da ordem de 80%

Notas do Presenter
Notas de apresentação
A tocha de plasma utilizada é do tipo tornado com vórtice de fluxo reverso e tem anodo em degrau para fixar o arco no bocal de saída do jato de plasma. O catodo consiste de uma inserção termiônica constituída por um pino de háfnio do tipo utilizado no catodo de tochas de plasma para corte de metais. Em condições otimizadas de operação esta tocha possui elevada eficiência na transformação de energia elétrica em energia térmica (eficiência térmica), atingindo valores da ordem de 80%. 



a) Diagrama esquemático da Tocha de plasma tornado de vórtice reverso e de anodo 
com degrau utilizada, b) Esquema ilustrando o sentido do fluxo de gás e gradientes de 
pressão nas regiões de catodo e anodo da tocha de plasma, c) Tocha de plasma 
operando em pressão atmosférica.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
A Figura mostra um diagrama esquemático da tocha de plasma e foto da versão final da tocha utilizada em operação.
Nesta tocha de plasma, o diafragma foi encurtado tanto quanto possível e serve principalmente para geração do fluxo reverso do vórtice na região do catodo, mas não para restrição do comprimento do arco. O ânodo também foi encurtado ao máximo, considerando que haverá uma maior geração de potência na região do catodo. A inserção termiônica de háfnio foi fixada na parede do fundo do cátodo fechado. Nesta parede, existe um intenso fluxo radial de gás da periferia para a saída do eixo central. Este fluxo é favorável para a efetiva estabilização do spot da descarga na inserção de Háfnio. O efeito da saída assimétrica do fluxo da câmara de vórtice é atualmente denominado “Efeito Tornado”.




Outras partes importantes do 
aparato experimental: 
 Jato de Plasma;

 Porta-amostras;

 Sistema de Aquisição de dados na plataforma 
Labview;

 Termômetro infravermelho.



Preparação dos Corpos de Prova

Placa de C/C-SiC fornecida para ensaios de ablação.



• Revestimento de proteção térmica em
aplicações do setor aeroespacial

• Fornecidas pelo Instituto de
Aeronáutica e Espaço

• Compósitos C/C-SiC desenvolvidos
pela empresa PLASTFLOW.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
	Neste trabalho foram testadas amostras de um material a ser utilizado como revestimento de proteção térmica em aplicações do setor aeroespacial, fornecidas pelo Instituto de Aeronáutica e Espaço. O trabalho foi focado na caracterização dos compósitos C/C-SiC desenvolvidos pela empresa PLASTFLOW.




 10 mm de diâmetro
 4,2 mm de espessura
 O material pré-impregnado foi obtido utilizando uma 

resina fenólica com viscosidade de 320 cps, em 
temperatura ambiente

 As placas de compósitos foram processadas sob 
pressão a quente (150 bar / 185 °C) durante 180 
minutos

 dois ciclos de carbonização e infiltração foram 
realizados

 A massa específica final do material após as duas 
impregnações era de 1,575 g/cm3

Especificações dos Corpos de Prova

Notas do Presenter
Notas de apresentação
O material pré-impregnado foi obtido utilizando uma resina fenólica com viscosidade de 320 cps, em temperatura ambiente. As placas de compósitos foram processadas sob pressão a quente (150 bar / 185 °C) durante 180 minutos. Depois disso, dois ciclos de carbonização e infiltração foram realizados. A massa específica final do material após as duas impregnações era de 1,575 g/cm3. Os processos de carbonização são descritos na sequência das etapas a seguir.




Os processos de carbonização são descritos na 
sequência das etapas a seguir:

ETAPA 1 - Primeira carbonização:
ETAPA 2 - Primeiro ciclo de impregnação e 
carbonização
ETAPA 3 - Segundo ciclo de impregnação e 
carbonização



Ilustração da microestrutura padrão observada na amostra de C/C-
SiC.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Neste trabalho as amostras serão submetidas aos ensaios com a camada protetiva externa de SiC exposta diretamente ao jato de plasma. Isto significa que o ataque do jato de plasma será dirigido perpendicularmente ao eixo das fibras de carbono.




Ensaios de aquecimentos térmicos de 
amostras de C/C-SiC em Túnel de Plasma

Amostra de C-SiC exposta ao jato de plasma.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Amostras de Carbono - Carbeto de Silício foram expostas a um jato de plasma de fluxo térmico de 2,2 MW/m2, ilustrado na Figura 25. Os tempos de exposição ao jato de plasma foram de 60, 120, 180 e 240 segundos, em função dos quais foram monitoradas as temperaturas tanto da superfície exposta ao jato de plasma quanto a superfície oposta a 2mm da superfície. Um ensaio a parte também foi realizado com o intuito de se determinar a verdadeira emissividade do material.
 




 Carbeto de Silício foram expostas a um jato de plasma 
de fluxo térmico de 2,2 MW/m2

 Os tempos de exposição ao jato de plasma foram de 
60, 120, 180 e 240 segundos, em função dos quais 
foram monitoradas as temperaturas tanto da 
superfície exposta ao jato de plasma quanto a 
superfície oposta a 2mm da superfície. 

 Um ensaio a parte também foi realizado com o 
intuito de se determinar a verdadeira emissividade do 
material.



Perfil de temperatura observado para 
amostras de C – SiC.

Notas do Presenter
Notas de apresentação
Ao medirmos a temperatura das amostras, embora o pirômetro infravermelho utilizado nos ensaios possua ajuste de emissividade, por não se conhecer a verdadeira emissividade do material, considerou-se igual a 0,99, máxima entrada permitida pelo instrumento. No entanto, após a realização de ensaios característicos para determinação da emissividade, ajustes nas temperaturas se tornaram necessários. A temperatura ajustada pode ser facilmente encontrada conforme a seguinte expressão:
 
 
Onde Ta é a temperatura antes do ajuste e Tc é a temperatura já corrigida em °C.
 
	O perfil de temperatura observado nas amostras de C – SiC é apresentado.
 
Esse perfil mostra um crescimento de temperatura exponencial até atingir um regime de temperatura praticamente constante. O perfil mostrado na Figura refere-se a um ensaio de 60s de exposição ao jato de plasma.
A amostra foi submetida ao jato de plasma no instante t = 11s, quando se inicia o aquecimento e sua temperatura cresce exponencialmente até aproximadamente 1500oC, a uma taxa de aproximadamente 200 oC/s. No intervalo de tempo 20 < t < 70s, a temperatura permanece praticamente constante em 1450 o C, e no instante t = 70s a tocha é desligada e a amostra inicia o seu resfriamento.
 




Notas do Presenter
Notas de apresentação
Uma amostra do material estudado foi submetida ao fluxo térmico de uma tocha de plasma operando em pressão ambiente com o objetivo de se coletar a sua emissividade em função do tempo, utilizando – se um medidor de emissividade modelo Pyrofiber® PFL 950 E10, S/N PF-544. Junto da emissividade, também foram coletadas as temperaturas da superfície da amostra.
	O instrumento emite um sinal de laser pulsado e capta o sinal refletido, calculando-se a razão entre ambas as potências, obtendo-se o coeficiente de refletividade (r). Assumindo que o material seja opaco, ou seja, não exista parte da energia incidente sendo transmitida, apenas absorvida ou refletida, é calculado a absorvidade (α) do material. Como absorvidade e emissividade são quantidades idênticas, diferem apenas com relação ao sentido, obtém-se a emissividade do material.
Observam-se algumas regiões definidas no gráfico. A primeira, para tempos inferiores a 14s, refere-se à temperatura do jato de plasma, já que a amostra não se encontra posicionada. Ao posicionar a amostra no jato, inicia-se um crescimento exponencial da temperatura (região 2) que perdura até 44s, quando se atinge um valor praticamente constante da temperatura (região 3) permanecendo assim até 73s, quando se retira a amostra do jato.
	A interação do plasma com a superfície do material altera suas características físicas e químicas. Assim, a emissividade do material varia conforme sua estrutura se modifica. Portanto, de maneira análoga, obtém-se um perfil para a emissividade e as mesmas regiões distintas são traçadas.
	No intervalo de tempo inferior a 14s, o valor médio de emissividade medido de 97% corresponde unicamente ao sinal proveniente do jato de plasma, pois a amostra nem se encontra posicionada. Ao se posicionar a amostra, percebem-se variações bruscas nos valores de emissividade coletados. Possivelmente essas variações sejam decorrentes das transformações que ocorrem na superfície do material, provenientes da interação plasma - material. Nesse intervalo, a emissividade média obtida é de 92%.

 




Notas do Presenter
Notas de apresentação
 
	Duas amostras foram ensaiadas exclusivamente para se determinar a difusividade térmica do material. Para se determinar a difusividade do material, basta monitorar a temperatura da superfície exposta ao jato e a temperatura da superfície oposta a 2 mm da superfície exposta ao jato de plasma.
	Os ensaios mostram que estas temperaturas variam conforme Figura, onde se observa que a temperatura Ts na superfície exposta ao jato de plasma apresenta um crescimento exponencial até atingir um valor aproximadamente constante Tf e a temperatura do termopar TTH cresce não tão rápido.




Notas do Presenter
Notas de apresentação
Com o aumento de temperatura, observa-se uma queda da difusividade. Essa queda é mais brusca para temperaturas mais elevadas. Isso se deve a formação de uma camada de sílica na superfície do material que impede a propagação do calor.
	Valores baixos de difusividade representam baixa condutividade (material mal condutor) e alto calor específico (necessidade de grande quantidade de energia para elevar a temperatura do material). Características importantes no projeto de materiais utilizados como revestimento térmico em sistemas de proteção térmica.




A partir dessa pesquisa teórica concluímos que, após o
entendimento de todo o apanhado teórico relativo a um sistema
automático de monitoramento, aquisição e tratamento de dados
obtidos em ensaios de materiais de proteção térmica realizados
em túnel de plasma supersônico, é possível investigar as
propriedades térmicas de materiais utilizados com escudo de
proteção térmica sob condições ablativas geradas nesse túnel de
plasma. Vemos também que viável caracterizar e aperfeiçoar os
parâmetros de operação de uma tocha de plasma para operar em
ambiente de plasma reativo e baixa pressão que simule o
ambiente escoamento alto supersônico bem como a realização de
testes de ablação de materiais compósitos termoestruturais em
túnel de plasma.
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