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Projeto de Veiculo Lunar

Resumo

Esta seccdo descreve o trabalho desenvolvido relativamente ao projeto do
protétipo de veiculo lunar.

Primeiro, efetuaram-se as pesquisas relativamente aos veiculos existentes e as
suas caracteristicas. Depois, efetuou-se a pesquisa sobre as condi¢des na Lua, a
evolucéo da roda e as baterias para aplicacdo espacial. Posteriormente, efetuou-
se a modelacdo 3D e 2D do protétipo de veiculo lunar com o auxilio do software
Solidworks, tendo-se obtido duas solu¢des, uma para misséo tripulada e outro
para missao nao tripulada. O veiculo selecionado, foi projetado com um brago
robdtico para coletar amostras lunares através de um balde frontal ou nivelar o
solo lunar com o auxilio de uma lamina frontal.

Consideraram-se como requisitos estruturais de projeto para o célculo estrutural
analitico a verificagcdo a cedéncia dos pinos e dos apoios do chassis, a resisténcia
a fadiga dos parafusos (que suportam cada motor da roda) para uma carga ciclica,
a resisténcia ao corte e ao esmagamento da chaveta de ligagédo do veio do motor,
0 célculo da for¢ca minima necesséria para o deslocamento maximo admitido da
mola e a andlise do sistema de suspensao para a situacdo mais desfavoravel, a
qual corresponde o impacto de uma roda numa rocha.

Efetuou-se o diagrama de corpo livre do chassis, do pino e do sistema de
suspensédo. Calcularam-se as reagfes nos pinos e nos apoios do chassis (geradas
pelo peso e pela forca de impacto da rocha sobre uma roda) e compararam-se as
tensdes equivalentes resultantes com a tensdo de cedéncia dos respetivos
materiais. A tensdo equivalente foi inferior & tensdo de cedéncia do material
respetivo, logo, o dominio de deformagdo em causa foi o elastico. Portanto, ndo
se espera falhas em servico.

O projeto do veiculo lunar considerou metodologias analiticas e numéricas no
célculo estrutural, bem como a elaboracdo de desenhos técnicos do veiculo

desenvolvido.
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Lunar Vehicle Project

Abstract

This section describes the developed work in relation to the project of the lunar
rover prototype.

First, it was done the research of existing rovers and their characteristics. Then,
the research of the conditions on the Moon, the evolution of the wheel and batteries
for space applications. Subsequently, 3D and 2D modelling of the lunar rover
prototype was done using Solidworks software, resulting in two solutions, one for
a manned mission and the other for an unmanned mission. The selected rover was
designed with a robotic arm to collect lunar samples using a front bucket or to level
the lunar soil using a front blade. The structural design requirements for the
analytical structural calculation were the verification of the yielding of the pins and
chassis supports, the fatigue resistance of the bolts (which support each wheel
motor) for a cyclic load, the shear and crushing resistance of the motor shaft
connecting key, the calculation of the minimum force required for the maximum
permitted spring displacement and the analysis of the suspension system for the
most unfavorable situation, which corresponds to the impact of a wheel on a rock.
The free-body diagram of the chassis, pin and suspension system was produced.
The reactions on the pins and chassis supports (generated by the weight and
impact force of the rock on a wheel) were calculated and the resulting equivalent
stresses were compared with the yield stress of the respective materials. The
equivalent stress was lower than the yield stress of the respective material,
therefore, the deformation domain in question was elastic. Therefore, failures in
service are not expected.

The design of the lunar vehicle considered analytical and numerical methodologies
in the structural calculation, as well as the preparation of technical drawings of the

developed vehicle.

Keywords: Lunar Rover, Simulation, CAD, Impact
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Lista de Simbolos e de Siglas

Alfabeto Latino

forca no apoio devido ao peso

rigidez da mola

area de seccao

didmetro

tenséo

médulo de Young
maodulo de corte
momento torsor
deformacdo da mola
constante da junta
momento fletor

esforco transverso

I < 20 A0 mMmomnae > X T

reacao no apoio

Alfabeto grego

a angulo de inclinacdo da mola

o tensdo de cedéncia, média ou de esmagamento
T tensao de corte

1) deformacéo térmica do material

AT  variagdo da temperatura

Siglas

LRV Lunar Roving Vehicle

UTC Coordinated Universal Time

NASA National Aeronautics and Space Administration
CSM Control System Module

LEM Lunar Excursion Module

GM General Motors

JPL Jet Propultion Laboratory

URSS Unido das Republicas Socialistas Soviéticas
GSO Orbita Geossincrona

SEV Space Exploration Vehicle

PDU Power Distribution Unit
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1 Introducao

1.1 Motivacgéao

A humanidade ambiciona ir a Marte, no entanto, existem muitos desafios a ultrapassar
guer a nivel tecnoldgico quer a nivel dos recursos vitais disponiveis para a existéncia da
tripulacdo para missfes de longo prazo. Sendo assim, existem ideias de retorno a Lua
para efeitos de estudo cientifico, construgdo de base Lunar e aproveitamento dos
recursos existentes para facilitar a viagem ao planeta Marte ao poupar o consumo de
combustivel e contribuir para melhorar a vida na Terra.

O programa da NASA, Break the Ice Lunar Challange, tem lancado um desafio que é
dirigido para profissionais de varias areas da inddstria, estudantes e inventores de
garagem. O desafio consiste em desenvolver solugbes técnicas para a exploracdo
espacial lunar. O objetivo é o aproveitamento do regélito lunar para construir o futuro
habitat lunar e obtencdo da dgua que encontra-se no subsolo da lua no estado sdlido,
podendo ser utilizada para a obtencdo do Oxigénio vital para a vida e para a propulsao
da nave espacial.

A temperatura na lua varia devido a auséncia da atmosfera. De acordo com os dados
da NASA no po6lo norte da Lua a temperatura minima é de -273 °C (20 K) e atemperatura
maxima é cerca de 87 °C (360 K). No polo sul da Lua a temperatura minima é de -203°C
(69,4 K) e nas profundezas das crateras, onde nao ha luz, ha bilides de anos atras, e a

temperatura maxima registada é de 54°C (327,15 K) nas zonas iluminadas pelo sol.

1.2 Objetivos

Este trabalho tem dois objetivos, um principal e outro secundario. O objetivo principal é
a modelacdo 3D, 2D, bem como o calculo estrutural analitico e numérico (tendo em
conta os requisitos ambientais na lua) aplicado ao protétipo de veiculo lunar cuja funcéo
€ nivelar o solo lunar, recolher amostras ou efetuar trabalhos de escavacgao na lua. O
objetivo secundario € conhecer melhor as escavadoras terrestres bem como protoétipos
lunares existentes e suas caracteristicas com a finalidade de adaptar algumas
funcionalidades ou caracteristicas para as fun¢des do prot6tipo de veiculo lunar deste

trabalho.



1.3 Organizacao do Trabalho

O presente trabalho é composto por 4 capitulos, pelas referéncias bibliograficas e pelos
apéndices.

No Capitulo 1, esta incluido a motivagédo que levou a escolha do tema, bem como todos
0s objetivos que o trabalho almeja e a apresentacao da estrutura que constitui o TFM.
No capitulo 2, é apresentado uma revisdo bibliografica relativamente as condicdes
ambientais na lua, o contexto histdrico, os protétipos realizados, concursos existentes,
a evolugéo da roda espacial, os materiais adequados e as baterias que se aplicam nos
projetos espaciais.

O capitulo 3, apresenta os dois modelos desenvolvidos um para uma misséo tripulada
€ 0 outro para uma missao nao tripulada. Também é apresentado o célculo estrutural
analitico e numérico do segundo modelo para as condi¢ées na lua e para o caso mais
desfavoravel.

No capitulo 4, esté representado a concluséo e os trabalhos futuros a realizar.

Apds o capitulo 4, estd representado a revisdo bibliografica e os apéndices que

constituem os desenhos e a folha de calculo estrutural.



2 Enquadramento Teodrico

Este trabalho aborda a pesquisa, a concecdo e as simula¢cées computacionais relativas
ao projeto de um prot6tipo de veiculo lunar com a finalidade de operar nas condicées
da Lua. A pesquisa aborda um contexto historico sobre a corrida espacial, um concurso
anual da NASA designado por Lunabotics, os materiais adequados para o projeto, as
condi¢cbes ambientais na lua, a evolugdo da roda espacial, o braco robético aplicado, a

concecao e as simulagdes computacionais do protétipo de veiculo lunar.

2.1 Condi¢cdes Ambientais na Lua

Na figura 2.1 esta representada a lua, o satélite natural e Unico do planeta Terra e o
guinto maior do sistema solar. Estima-se que a formacédo da Lua tenha ocorrido h& cerca
de 4,51 mil milhdes de anos, relativamente pouco tempo apds a formagédo da Terra.

A Lua é o Unico corpo celeste para além da Terra no qual os seres humanos ja pisaram.
O Programa Luna, da URSS, foi o primeiro a atingir a Lua com sondas néo tripuladas,
em 1959. O Programa Apollo, do governo dos Estados Unidos da América, permitiu a
realizacdo das Unicas missoes tripuladas até hoje ao satélite, desde a primeira viagem
tripulada em 1968 pela Apollo 8, até seis alunagens tripuladas entre 1969 e 1972, a
primeira das quais a Apollo 11. Estas missfes recolheram mais de 380 quilogramas de
rochas lunares que tém sido usadas no estudo sobre a origem, historia geolégica e

estrutura interna da Lua [11].

Figura 2.1 - Representacéo da Lua cheia [11].

A superficie lunar é constituida maioritariamente por regélito Lunar, também conhecido
como manto de intemperismo, € uma camada solta de material heterogéneo e superficial
que cobre uma rocha sdlida (a rocha-mae ou rocha matriz). Trata-se, portanto, de
material ndo consolidado, residual ou transportado, que recobre a rocha fresca. Inclui

poeira, solo, rocha quebrada e outros materiais correlatos e que também esta presente
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na Terra, na Lua, em Marte, em alguns asteroides e outros planetas e luas. Na Lua, o
regélito que cobre a superficie deve-se a erosdo césmica, comumente chamada
atomizacdo ou meteorizacdo das rochas, decorrente da grande amplitude térmica, do
choque com meteoritos ou outros processos fisicos [11].

Todo esse material pode ser informalmente chamado de solo, mas técnicamente a
palavra solo é usada para designar apenas a fina camada superior do regoélito que
possua matéria organica e seja capaz de suportar vida.

O regdlito lunar consiste de rocha altamente fragmentada, formada pelo impacto
repetido de meteordides sobre a superficie da Lua. A sua granulosidade varia entre a
areia fina e o silte grosso, sendo que, em média, o grdo possui cerca de 80 micrémetros.
Em geral os solos mais antigos possuem o0s grdos mais finos enquanto 0s mais
modernos possuem 0s graos mais grossos, em funcdo do tempo que foram expostos
ao bombardeamento por meteordides [11].

Na figura 2.2 esté representado a textura do solo lunar. A profundidade do regdlito foi
medida por estatisticas de crateramento (relagdo entre a profundidade e o diametro da
cratera) e por meio de sismometria ativa nas ultimas missfes Apollo. Essas medidas
indicaram uma profundidade de 10 a 15 metros nas montanhas (e na planicie Taurus-
Littrow), menos de 5 metros nos mares da regido ocidental e apenas alguns centimetros

na orla da Ranhura Hadley e nas bordas de crateras virgens [11].

Figura 2.2 - Textura do solo lunar, Pegada do astronauta americano Buzz Aldrin na

superficie lunar durante a missao Apollo 11 [11].

7

O regdlito lunar, cujas propriedades quimicas estdo mostradas nha tabela 2.1, é
composto por basalto, feldspato e outros minerais (menos que 2%) provenientes de
meteoritos. Outro mineral localizado na superficie lunar € a armalcolita, uma rocha lunar
formada por 6xido de ferro, titAnio e magnésio opaco, assim denominada em
homenagem aos astronautas do Apollo 11 (Armstrong, Aldrin e Collins). Estima-se a

idade do regolito lunar entre 3.800 a 4.000 milhdes de anos [11].
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2.1.1. A Estrutura Interna

A figura 2.3 ilustra a estrutura interna da lua. A Lua € um corpo diferenciado: a sua
crosta, manto e ndcleo sédo distintos em termos geoquimicos. Possui um nucleo interno
sélido e rico em ferro com 240 km de raio e um nucleo externo fluido composto
essencialmente por ferro em fusdo e com um raio, de aproximadamente 300 km. O
nucleo é envolto por uma camada parcialmente em estado liquido com um raio de cerca
de 500 km. Pensa-se que esta estrutura se tenha desenvolvido a partir da cristalizacéo
fracionada de um oceano de magma global, pouco tempo depois da formacéo da lua,
ha cerca de 4,5 mil milhées de anos. A cristalizacdo deste oceano de magma teria criado
um manto mafico através de precipitacdo e afundamento dos minerais olivina, piroxena
e ortopiroxena. Apos a cristalizagdo de cerca de trés quartos do oceano de magma,
tornou-se possivel a formagdo de plagioclases que permaneceram a superficie,
formando a crosta. Os ultimos liquidos a cristalizar teriam inicialmente permanecido
entre a crosta e o manto, com elevada abundéancia de elementos incompativeis e
produtores de calor. De forma consistente com esta hipétese, o mapeamento
geoquimico a partir de orbita revela que a crosta € composta principalmente por
anortosito, enquanto que as amostras de rocha lunar dos rios de lava que emergiram a
superficie a partir da fusao parcial do manto confirmam a composicdo mafica do manto,
0 qual é mais rico em ferro do que o da Terra. As andlises geofisicas sugerem que a

crosta tenha em média 50 km de espessura [11].

Crust

Lunar maria

Figura 2.3 - Estrutura Interna da Lua [11].



2.1.2. ARadiagdo

A figura 2.4 representa a escala da resisténcia dos materiais a radiacdo na Lua. Quanto
a Radiacdo, a Lua esta sujeita a radiacdo ionizante, radiacdo eletromagnética e de
particulas. O espetro de ondas eletromagnéticas da radiacéo eletromagnética inclui por
ordem crescente de frequéncia — Ondas radio, micro-ondas, terahertz, infravermelho,
luz visivel, ultravioleta, raios X e raios gama. A maior parte dessa energia radiante vem
do sol e cria calor de radiacdo ao atingir um objeto. Essa radiagéo € a fonte de energia
solar. Ela atinge a lua com uma densidade média de energia de 1360 W/m 2 . Parte
dessa radiacdo pode ser prejudicial, como a luz ultravioleta (UV), que degrada
guimicamente materiais a base de polimeros, como plasticos e compostos. UV, raios X
e raios gama sao radiacfes ionizantes eletromagnéticas fortes e possuem energia
cinética suficiente para remover elétrdes dos atomos. O sombreamento pode ser uma
estratégia eficaz para proteger alguns materiais suscetiveis de radiacdo mais fraca, mas
a radiacdo de alta energia pode passar por sombras finas. Os metais ndo sao
degradados quimicamente, mas a luz solar direta cria aumentos significativos na
temperatura, causando expansao térmica [22].

Quanto a radiacdo ionizante, a energia de particulas carregadas é medida em elétro-
volts (eV) por particulas, e quanto maior a energia, mais prejudicial € a particula para
qualquer coisa exposta, incluindo humanos. Os principais componentes da radiacédo
ionizante de particulas na lua séo de ventos solares, raios cosmicos solares de eventos
de particulas solares (SPE) e raios cdsmicos galacticos (GCR). Cada tipo tem um nivel
de energia caracteristico medido em elétro-volts (eV). Quanto maior o eV de uma
particula, maior o dano e, da mesma forma, mais espessa a blindagem necessaria

(embora a blindagem mais eficaz dependa do tipo de radiacéo) [22].

Figura 2.4 - Resisténcia relativa a radiagédo dos materias. O Teflon € o menos resistente e o

Aluminio é o mais resistente [22].
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A falta de uma atmosfera na lua (composicao representado na tabela 2.2, permite que
a radiacao ionizante atinja qualquer objeto na superficie lunar. Portanto, a protecao é
frequentemente necessaria, ao contrario da Terra, onde a atmosfera desempenha essa
funcdo. Além de particulas ionizantes, a radiacdo eletromagnética solar ionizante
consiste predominantemente em UV de vacuo. Quanto as caracteristicas fisicas da lua,
estas estéo representadas na tabela 2.3.

O vento solar é um fluxo constante de particulas nucleares emitidas continuamente pelo
sol. E considerado um plasma, que é uma mistura de eletrdes e atomos carregados
positivamente dos quais os eletrdes foram retirados. Os ventos sd0 compostos
principalmente de protdes de energia baixa a média (10 keV/nucleo), juntamente com
ibes de hélio e eletrdes. O vento solar viaja a 300-700 km/s. O vento em si é
eletricamente neutro. Nao é considerado particularmente prejudicial devido a sua baixa
energia. Os ventos solares bombardeiam constantemente a superficie da lua h& bilhdes
de anos, implantando elementos volateis valiosos e facilmente recuperaveis no regdélito.
O plasma pode carregar uma espagonave com altos potenciais elétricos, levando a um
possivel arco [22].

Os Raios Cosmicos Solares de Eventos de Particulas Solares (SPE) sdo de erupcdes
solares, que séo explosdes violentas no sol, durando apenas minutos e cuja frequéncia
atinge o pico num ciclo de 11 anos. Estas consistem numa explosdo de eletrbes e
protdes com altas energias (>10 MeV) que podem chegar em apenas 20 min ap6s uma
erupcdo solar. Um grande fluxo pode chegar em um curto periodo e é letal para
humanos e prejudicial a equipamentos eletrbnicos expostos. Os Humanos e 0s
equipamentos eletrbnicos sensiveis precisam ser movidos para uma area segura de
protecdo contra radiagdo, como um abrigo coberto de regdlito. Um sistema de alerta
deve ser instalado, jA que as erupcdes solares podem ser vistas por telescopios de
monitoramento solar antes que a radiacao atinja a lua. Exploses de radio associadas
podem interromper as comunicacdes [22].

Os Raios Césmicos Galacticos (GCR) séo ides de energia muito alta (GeV/nucleo), e
incluem nucleos mais pesados iguais ou menores que 26 (ferro). Os GCR vém de fora
do sistema solar e s@o considerados remanescentes do Big Bang. Seu fluxo é baixo e
constante. Os GCR e os SPE podem penetrar no material, e seus rastos podem ser
vistos sob 0 microscépio em particulas de regdlito [22].

A Matéria bioldgica e eletrbnica sdo as mais severamente afetadas e, portanto, exigem
mais protecdo. A radiacdo pode afetar fortemente e degradar o desempenho de
componentes semicondutores, como transistores e diodos. Células solares séo diodos
que convertem energia luminosa em elétrica, cada célula produzindo uma diferenca de
potencial de 1 volt. Tanto a corrente quanto a tensao elétrica, e, portanto, a poténcia de

saida, sao reduzidas com a dose de radiagcdo. Os projetistas devem levar em conta que



a eficiéncia das células solares diminuira conforme a dosagem aumenta,
superdimensionando as células solares para que fornecam a energia necessaria para
uma vida util escolhida. Laminas transparentes tém sido usadas para células solares
para absorver e proteger contra radiagdo. As células solares de arsenieto de indio s&o
mais resistentes do que as células solares de arsenieto de gélio, que sdo mais
resistentes do que as células solares de silicio [22].

A temperatura na lua varia consoante a localizacdo geoespacial e a hora do dia, tabela

2.4.
Tabela 2.1 - Composi¢éo Quimica do regdlito lunar [11].

Composto Formula | Mares | Montanhas
Silica Si02 45,4% 45,5%
Alumina Al203 | 14,9% 24,0%
Cal CaO 11,8% 15,9%
Oxido de Ferro FeO 14,1% 5,9%
Oxido de Magnésio | MgO 9,2% 7,5%
Dioxido de Titanio TiO2 3,9% 0,6%
Oxido de Sodio Na20 | 0,6% 0,6%

Total: 99,9% 100,0%

Tabela 2.2 - Composicdo da Atmosfera Lunar [11].

Pressdo Atmosférica | 1 pPa
Hélio 25 %

Nednio 25 %
Hidrogénio 23 %
Argon 20 %

Tabela 2.3 - Caracteristicas Fisicas da Lua [11].

Didmetro Equatorial 3474,8 km

Area da Superficie 3,793 x 107 kmz2 (0,074 Terras)
Volume 2,1958 x 1010 km? (0,020 Terras)
Massa 7,349 x 1022 kg (0,0123 Terras)
Densidade Média 3,34 g/cm3
Gravidade Equatorial 0,1654 g

Periodo de Rotacéo 27d 7h 43min (rotacdo sincrona)
Velocidade de 238 ks

Escape

Albedo 0,1054




Tabela 2.4 - Variagdo da temperatura na Lua consoante a localizagéo e a parte do dia [22].

Méaximo Dia Minimo Noite
°C oK °F °C oK OF
Superficie Média 107 380 225 -153 120 -243
Equador 122 395 252 -158 115 -252
Pélos -43 230 -45 -63 210 -81
Crateras dos Pé6los -233 40 -387 -233 40 -387

Escuros

De acordo com os estudos efetuados na lua, os primeiros dez metros de profundidade
da superficie lunar podem fornecer oxigénio suficiente para sustentar todas as oito
bilhdes de pessoas na terra por um periodo de cem mil anos. O processo de obtencao
de oxigénio na lua sera por eletrélise, tal como o processo de obtengdo de aluminio na
terra.

Adicionalmente as condicBes apresentadas anteriormente, existem desafios adicionais
no projeto de veiculos lunares. O primeiro desafio é o projeto dos componentes do
sistema do veiculo esapacial para poderem resistir as baixas temperaturas e baixa
gravidade que influencia negativamente o funcionamento dos atuadores hidraulicos pelo
gque estes ndo sdo uma opcao viavel no espaco ao contrario do que acontece com as
escavadoras terrenas, como as escavadoras de producdo JCB. A solucdo aparente é
um brago robdtico espacial que ao ser acoplado a dispositivos moéveis poderdo
desempenhar varias fungdes como a fungé@o de escavacao e a de pick and place.

Por outro lado, a autonomia das baterias e a influéncia da radiagdo pode aumentar a
degradacédo dos componentes principalmente os eletrénicos.

O chassis deve ser projetado para ser leve e resistente as cargas aplicadas.

A superficie lunar tém muitas crateras pelo que o veiculo lunar deve ter um sistema de
suspensdo ou outro que lhe permita ultrapassar estes obstaculos.

O projeto da roda é muito importante e também representa um desafio verdadeiro uma
vez que a lua ndo possui atmosfera respiravel e portanto a roda deve ser especialmente
projetada para o ambiente luanar e suportar as cargas aplicadas.

A estabilidade do veiculo é outro aspeto a ter em conta pois 0 peso na lua é cerca de
um sexto do peso na terra. Logo o peso do veiculo é um aspeto importante a ter em
conta pois influencia o custo total da misséo no entanto este ndo pode ser demasiado

baixo.






2.2 Contexto Historico

2.2.1. Os EUA e o Programa Espacial Lunar

No século passado, os EUA e a URSS estavam na Guerra fria apds a segunda guerra
mundial. Esta disputa geopolitica iniciou-se no final da década de 1950 e inicio de 1960.
Os soviéticos lancaram em 4 de outubro de 1957, o primeiro satélite artificial da Historia,
o Sputnik 1. A figura 2.5 ilustra os trés astronautas pioneiros da lua.

Figura 2.5 - Neil Armstrong, Buzz Aldrin e Michael Collins. Os trés astronautas enviados

a Lua durante a corrida espacial [1].

Este acontecimento causou temores ao redor do mundo. Demonstrou que a Unido
Soviética era capaz de lancar armas nucleares a distancias intercontinentais ao mesmo
tempo que desafiava a reivindicacao de superioridade militar, econémica e tecnologica
relativamente aos Estados Unidos da América. Isto precipitou a Crise do Sputnik
(primeiro satélite artificial criado pela URSS) e iniciou a Corrida Espacial. O presidente
norte-americano Dwight D.Eisenhower respondeu criando a Administracdo Nacional da
Aerondutica e Espaco (NASA) e iniciando o Projeto Mercury, que tinha a intencédo de
colocar um humano em 6érbita da Terra. Entretanto, o cosmonauta soviético luri Gagarin
tornou-se a primeira pessoa no espaco em 12 de abril de 1961, além do primeiro a
orbitar a Terra. Foi outro golpe contra o orgulho dos Estados Unidos da América. Um
més depois, em 5 de maio, Alan Shepard tornou-se o primeiro norte-americano no
espaco, completando um voo suborbital de quinze minutos. Ele foi resgatado no Oceano
Atlantico e recebeu um telefonema de parabéns de John F. Kennedy, o sucessor de
Eisenhower [1].

Apollo 11 foi o voo espacial tripulado norte-americano responsavel pelo primeiro pouso

na Lua. Os astronautas Neil Armstrong e Buzz Aldrin alunaram o mdédulo lunar, Eagle,
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em 20 de julho de 1969 as 20h17 UTC. Seis horas, depois ja no dia 21, Armstrong
tornou-se o primeiro humano a pisar a superficie lunar, seguido por Aldrin vinte minutos
depois. Os dois Astronautas passaram por volta de duas horas e quinze minutos fora da
espagonave e coletaram 21,5 Kg de material para trazer de volta & Terra. Michael Collins
pilotou sozinho o médulo de comando e servico Columbia na érbita da Lua enquanto os
seus companheiros estavam na superficie. Armstrong e Aldrin passaram um total de 21
horas e meia na Lua até se reencontrarem com Collins [1].

Os astronautas foram enviados em direcéo a Lua pelo terceiro estagio do Saturno V,
separando-se do resto do foguete e viajando por trés dias até entrarem na 6rbita da Lua.
Armstrong e Aldrin entdo foram para o Eagle, pousaram no Mar Tranquillitatis e
passaram um dia na superficie. Os astronautas usaram o estagio de subida do médulo
lunar para sairem da Lua e acoplarem com o Columbia. O Eagle foi abandonado antes
de realizarem as manobras que os colocaram numa trajetéria de volta para a Terra. Eles
retornaram em seguranca e pousaram no Oceano Pacifico a 24 de julho apés oito dias
no espaco [1].

O Modulo Lunar Apollo, tabela 2.5, originalmente designado por LEM, foi a espagonave
lunar que voou entre a Orbita lunar e a superficie da Lua durante o programa Apollo dos
Estados Unidos da América. Foi a primeira espaconave tripulada a operar
exclusivamente no vacuo sem ar do espaco e continua sendo o Unico veiculo tripulado
a pousar em qualquer lugar além da Terra [1].

Este veiculo espacial foi concebido para a NASA com objetivo de fazer alunagens
tripulados, projetado por Thomas J.Kelly e fabricado por Grumman, nos Estados Unidos
da América [1].

Estruturalmente e aerodinamicamente incapaz de voar através da atmosfera da Terra,
0 médulo lunar de dois estagios foi transportado para a 6rbita lunar anexado ao CSM
da Apollo, com cerca de duas vezes a sua massa. Sua tripulacdo de duas pessoas voou
0 médulo lunar completo da 6rbita lunar até a superficie da Lua. Durante a decolagem,
0 estagio de descida gasto foi utilizado como plataforma de langamento para o estagio
de subida que entdo voou de volta ao médulo de comando, apdés o qual também foi
descartado [1].

A necessidade era muito simples: a bordo de um Unico lancamento do Saturn, junto com
todo o resto necessario para uma missdo, um veiculo que fosse reduzido ao minimo,

usado perfeitamente, mas apenas uma vez, e deixado [1].
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Tabela 2.5 - Quadro resumo sobre as caracteristicas do Mddulo Lunar [2].

Especificagbes

Capacidade da Tripulacéo 2

Volume 6,7 m3

Poténcia 28V CC, 115V 400 HZ CA
Baterias 6 ou 7 de 28 a 32V, 296 A-H

Vida util Projetada

75H

Regime

Orbita Lunar/Pouso Lunar

Massa em Lancamento

15200 kg Padrdo

Massa Seca

4200 kg Padrao

Dimensdes

Cumprimento

7,04 m

Diametro 4,22 m (sem trem de pouso)
Largura 31 pés (9,4 m) com o trem de
pouso implantado.
Producéo

Estatuto Fora de Servico em 1972
Construido 15

Lancado 10
Operacional 10

Fracassado 0

Perdido 0

Langamento Inaugural

22 de Janeiro de 1968

Ultimo Lancamento

7 de Dezembro de 1972
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A figura 2.6 mostra uma vista em corte ilustrando os componentes diversos que

compBem o médulo lunar da missao Apollo.
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Figura 2.6 - llustracdo do modulo lunar da misséo Apollo [4].
A Figura 2.7 ilustra o LRV guardado dentro do Médulo Lunar Apollo 15 no Edificio de
Operacbes de Naves Espaciais Tripuladas no Centro Espacial Kennedy, Flérida.
Quando completamente retraido, as quatro rodas do LRV ficam dobradas contra o
chassis.

Figura 2.7 — Entrada do LRV no médulo lunar [2].
1968 e 1972 os astronautas realizaram missdes num ambiente onde o ser humano
nunca tinha chegado antes.
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Durante 11 missdes tripuladas, 24 pessoas voaram até a lua e 12 andaram na sua
superficie, estudando-a para o bem da humanidade. O LRV, também conhecido como
Moon Buggy, é um veiculo elétrico leve projetado por Ferenc Pavlics e fabricado pela
Boeing (General Motors) no ambito do programa Apollo (para trabalhar a baixa
gravidade no vacuo lunar), figura 2.8, ajudando os astronautas a extender a amplitude

dos seus trabalhos de exploracéo da superficie lunar.

Figura 2.8 - LRV, veiculo lunar utlizado pela primeira vez na misséo Apollo 15 no dia 31 de
Julho de 1971 [3].

No total foram transportados trés LRV (os detalhes técnicos estao representados na
tabela 2.6) cada um utlizado nas missdes Apollo 15, 16 e 17. Apds a missao Apollo, com
o0 intuito de estudar os efeitos da radiagdo cosmica os astronautas deixaram para tras
varios objetos e equipamentos espaciais, nhomeadamente 0s rovers usados nesta
missdo. Uma das coisas mais interessantes deixadas para tras € a fotografia de uma
familia dentro de um saco. Charles Duke, foi o Astronauta mais jovem que alguma vez
pisou a lua aos 36 anos de idade na missdo Apollo 16 em 1972. Nesta missao, deixou
a fotografia da sua familia embalada num saco onde no verso diz "This is the family of
astronaut Charlie Duke from planet Earth who landed on the moon on April 20, 1972."
[28].

O protétipo do LRV foi transferido para o Museu Nacional do Ar e Espaco do Alabama
Space and Rocket Center em 1975.

A descoberta da camada de solo laranja sobre a cratera Shorty foi uma das mais

notaveis do programa Apollo. Esta camada foi criada devido a erupgédo vulcanica da lua
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h& cerca de 3,6 bilhdes de anos atras. Durante a erupcéo, a lava solidificou na forma de
bolas de vidro afloradas na superficie da lua.

A figura 2.9 ilustra o controlador manual do LRV. Possui uma forma de T situado entre
os dois assentos. Permite controlar os quatro motores de acionamento e os dois motores
de direcéo e freios. Movendo a alavanca deslizante para a frente impulsiona o LRV para
frente, mexendo para a esquerda e para a direita direciona o veiculo para a esquerda
ou para a direita, puxando para tras ativa os freios. Ativar um interruptor na alavanca
antes de puxar para tras colocaria 0 LRV em marcha atras. Puxar a alavanca totalmente
para tras ativa o travdo de méo. Os médulos de controle e exibicdo estédo situados na
frente da alca e fornecem informag6es sobre velocidade, rumo, inclinagédo, niveis de
poténcia e temperatura. A navegacdo baseia-se no registo continuo da direcao e
distancia por meio do uso de um giroscépio direcional e hodémetro e da insercdo desses
dados num computador que acompanha a direcdo geral e a distncia de volta ao médulo
lunar. H4 também um dispositivo Sol-sombra que pode fornecer uma diregdo manual
baseada na direcdo do Sol, aproveitando o facto de que o Sol se move muito
lentamente. A imagem a esquerda mostra um diagrama do layout do médulo de controlo
e exibicdo, o dispositivo Sun-shadow esta na parte superior central entre as leituras de

rumo e velocidade [5].
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Figura 2.9 - Controlador do LRV em forma de T, situado entre os dois

assentos [5].

16



Tabela 2.6 - Quadro resumo sobre as caracteristicas do LRV [3].

Trem de Forca

Transmissao

4 x 80:1movimento harménico

Bateria 2 x 6xido de prata, 121 A.h
Alcance 92 Km (57 milhas)
Dimensdes
Comprimento 2.3 m (7.5 ft)
Largura 3 m (10 ft)
Altura 1.1 m (3.6 ft)

Especificacbes

Massa na Terra sem carga

210 Kg (462 Lb)

Massa na Lua sem carga

34 Kg (76 Lb)

Carga util Maxima

440 Kg (970 Lb), incluindo 2
astronautas, equipamento e
amostras lunares.

Velocidade Maxima Projetada

9.7 Km/h (6 mph)

Velocidade Maxima Atingida

18 Km/h (11.2 mph) na ultima
missao, Apollo 17

Poténcia Elétrica

0.19 Kw (0.25 Cv) com o
motor continuo.

Caracteristic

as da Roda

Material do Pneu

Fio de piano em ago zincado;
passos de titénio

Para-choque

Fibra de vidro impregnada
com resina de epoxido

Dimen

sdes

Roda

24 x 80 cm

Para-choque

79 x 27 x 45 cm
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Durante o projeto da NASA para a viagem a Lua foram projetados varios protétipos.
Todos os veiculos que foram apresentados foram testados de acordo com 0s requisitos
estabelecidos pela NASA na altura. De todos os protétipos realizados, o LRV foi o
veiculo que obteve melhor desempenho uma vez que os outros protétipos realizados
excederam o limite de peso e de tamanho maximo admissivel. Os topicos abaixo
apresentados representam os requisitos da NASA para o veiculo lunar da misséo Apollo,
[27].

¢ Implantar com seguranca em 1/6.G a partir do compartimento no LM Descent

Stage e estar operacional em cerca de 15 minutos;
e Operar no vacuo com temperaturas entre = 121,11 °C;

e Permitir facilidade de uso por motoristas que usam trajes de protecéo

volumosos;

e Atravessar obstaculos com trinta centimetros de altura e mais de sessenta

centimetros de profundidade;

e Trabalhar sem transmisséo e sem engrenagens, utilizando quatro motores, um

para cada roda, e operar se trés dos quatro motores estiverem desligados;

e Permitir que os operadores se aventurem a quildmetros de distancia e fora da
vista do Médulo Lunar e ainda possam retornar a ele no menor tempo possivel,

ou seja, ndo refazendo seu caminho, mas pela rota mais direta;

e Comunicar-se via televiséo e radio (voz e telemetria) com a central de controlo
Houston em tempo real para o desempenho dos astronautas e do LRV, além

de apoiar os objetivos cientificos em cada local visitado;
e Proteger-se de temperaturas extremas, poeira e dissipar o seu préprio calor;

e Pesar apenas cerca de 450 Ibs em 1G, cerca de 75 em 1/6.G e carrega mais

do que o dobro do seu peso;

e Subir rampas de 25 graus de inclinacéo e permanecer parado quando

estacionado numa rampa de 45 graus de inclinacao;
e Girar num raio igual ao seu préprio comprimento;

e Fornecer feedback em tempo real sobre sua condi¢cdo aos operadores e ao

Controle da Missao. Isolar falhas em suas baterias e tomar medidas corretivas;

e Proporcionar liberdade de movimento maximizada para a maior exploracdo
cientifica possivel de cada local.
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A figura 2.10 mostra o foguetdo espacial americano Saturno V que foi usado nas
missBes Apollo e Skylab. Foi desenvolvido por Wernher von Braun no Marshall Space
Flight Center em Huntsville, Alabama, juntamente com Boeing, North American Aviation,
Douglas Aircraft Company sob coordenagdo da IBM. A tabela 2.7 mostra as
caracteristicas deste foguetdo. Era de multiestagios, propulcionado pelos cinco
poderosos motores F-1 do primeiro estagio, e por seis motores J-2 dos estagios
seguintes (cinco deles no segundo estigio e um no terceiro estagio).

Os trés estagios do foguetdo, chamados S-IC (fabricado pela Boeing), S-Il (North
American Aviation) e S-IVB (Douglas), usavam oxigénio liqguido como oxidante. O
primeiro estagio usava RP-1 como combustivel enquanto que o segundo e o terceiro

usavam hidrogénio liquido.

Figura 2.10 - Imagem composta de todos os langamentos dos Foguetdes Saturn V
nas missdes da NASA, Apollo e Skylab [13].

No total,15 foguetdes foram fabricados, além de trés outros com propésitos de teste. O
foguetdo foi lancado 13 vezes no Centro Espacial John F. Kennedy, na Florida, sem
nenhuma perda de carga ou tripulagdo. Em 2022, continua a ser o mais alto, mais
pesado e mais potente (em termos de impulso total) foguete ja operado, detendo ainda
o recorde de maior e mais pesada carga Util ja lancada a Orbita terrestre baixa. Seu
Ultimo voo espacial langou em 6rbita o laboratério espacial Skylab.

O custo de langcamento de um foguetéo foi de 185 milhdes de dolares americanos entre

1969-1971 (correspondendo a 1,16 bilh8es de dblares americanos em 2016) [13].

Tabela 2. 7 — Caracteristicas do Foguetéo Saturn V [13].

Saturn V
Altura 110,6 m
Diametro | 10,1 m
Massa 2,97 Ton
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2.2.2. A URSS e o Programa Espacial Lunar

Entre 1959 e 1976 a Unido Soviética enviou a Lua varias missdes espaciais nao-
tripuladas, designadas por Programa Luna. Das naves que foram lancadas, quinze
foram bem sucedidas, cada uma projetada com um orbitador ou aterrissador, realizando
varias conquistas espaciais. Estas naves efetuaram muitas experiéncias estudando
varias propriedas fisicas da Lua como a gravidade, a temperatura e a radiacao.

No total foram vinte e cinco naves designadas de Luna embora houvesse mais
lancamentos. O ultimo langamento, Luna 25, destruiu-se com o impacto na lua no dia
19 de agosto de 2023.

Uma das realizacdes mais importantes deste programa foi a recolha de amostras
lunares e a famosa manobra nimero oito do veiculo Lunokhod. Em 1970, o programa
soviético conseguiu retornar a terra 326 gramas de solo lunar. A exploragéo robotica &
a moda da pesquisa do sistema solar.

O lunokhod 1, representado na figura 2.11, (aquele que anda na lua, em portugués), foi
a designacao do primeiro de apenas dois dos astromdveis lancados pela unido soviética
para a Lua. Por ter sido o primeiro astromovel jamais criado, era considerado

extremamente sofisticado e revolucionério para a época, [19].

Figura 2.11 - Rover LUNOKHOD, O veiculo soviético Lunokhod (Moon Walker em inglés)
equipado com oito rodas de malha de arame de aro rigido com raios tipo bicicleta e travas de

metal para tracdo [19].
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O langamento da miss&o ocorreu em 10 de novembro de 1970. A espaconave Luna 17
chegou a lua em 17 de dezembro de 1970 levando o Lunokhod 1, pousando na regido
da Lua chamada Mar das Chuvas.

Na figura 2.12 estdo representadas as localizacbes das missdes Apollo a cor verde,
Luna a cor vermelho e Surveyor a cor amarelo.

Apoés sair do interior da nave, o Lunokhod 1 percorreu cerca de 10 quilometros, tendo
transmitido cerca de 20 mil imagens e 200 fotografias panoramicas. O Lunokhod 1
operou na Lua até 14 de setembro de 1971, dia em que aconteceu a ultima sesséo de
comunicacdo bem-sucedida com o rover. As operacBes do Lunokhod cessaram
oficialmente a 4 de outubro de 1971, data de aniversario do Sputnik 1.

O Lunokhod 1 representou, um grande passo para a conquista da Lua, sendo um dos
veiculos espaciais mais modernos criados pela Unido Soviética. Destinado a estudar as
caracteristicas da superficie lunar, medir a radiacdo lunar, radiacdo de raios X e a
radiacdo cdésmica na Lua. Sua massa era de 756 kg, com um comprimento (incluindo o
painel solar aberto) de 4,42 m, largura de 2,15 m e diametro da roda de 51 cm.

Para ser capaz de trabalhar no vacuo, um lubrificante especial baseado em fluérido
(combinacéo do flior com um &cido) foi desenvolvido e usado nos componentes
mecanicos e nos motores elétricos (uma para cada eixo de roda) armazenado em

recipientes pressurizados [19].

Figura 2.12 - Localizagbes das missdes Apollo, Luna e Surveyor na

superficie lunar [19].

21



2.2.3. Programa Espacial Lunar Canadense

Em novembro de 2022 a empresa Canadense Canadensys foi selecionada para

construir um Veiculo Lunar, figura 2.13. Atualmente com 0s seus parceiros estdo a

desenvolver um veiculo lunar canadense que seja capaz de funcionar por mais de duas

semanas no lado escuro e frio da lua.

Pretende-se testar a capacidade do veiculo no Pélo Sul da Lua, ambiente escuro, frio,

rochoso e muito poeirante. A comunicagdo, a mobilidade, navegacdo e o efeito da

temperatura sdo uns dos objetivos principais da missdo. Utilizando ferramentas

cientificas para explorar a lua pretende-se procurar por agua no estado soélido (gelo),

localizando o oxigénio e o hidrogénio, componentes muito importantes para propulsionar

a missao a marte.

Figura 2.13 - O Veiculo Lunar Canadense e a simulagao do funcionamento do protétipo em

solo lunar [8].

Capacidades que o veiculo deve ter:

Dirigir e operar em regides sombrias periodo de uma hora;

Resistir as noites lunares, que podem durar até 14 dias terrestres a menos de -
200 °C;

Usar varios modos de comunicacéo;

Maximizar as operag¢fes na superficie lunar e o retorno de dados cientificos;

Fornecer imagens panoramicas e videos da superficie lunar.

O rover navegard pela superficie da Lua para testar e demonstrar sistemas importantes

como mobilidade de superficie, telecomunica¢des, mitigacdo de poeira, navegacéo e

controle remoto semi-autbnomo.

As operacdes do Rover serdo realizadas no Canada. Cientistas canadenses e

americanos terao acesso aos dados obtidos pelas cargas cientificas do rover.
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2.2.4. Portugal e o Programa Espacial

Com a entrada de Portugal na ESA o pais evoluiu tecnologicamente muito rapido. No
dia 26 de setembro de 1993, por volta das 2h45 (hora de Lisboa) foi lancado ao espaco
no voo 59 do Foguetdo Ariane 4, o primeiro satélite portugués que entrou em 6érbita da
Terra, 0 seu nome é PoSAT-1. O langamento foi realizado no Centro Espacial de
Kourou, na Guiana Francesa. 20 minutos e 35 segundos apds o lancamento e a 807 km
de altitude, 0 POSAT-1 separou-se com sucesso do foguetéo.

O PoSAT-1 com cerca de 50 kg pertence a classe dos microssatélites, que tém entre 10
e 100 kg. Todo este projeto foi desenvolvido por um consorcio de universidades e
empresas de Portugal e foi construido na Universidade de Surrey, em Inglaterra. Custou
cerca de mil milh8es de escudos (ou seja, 5 milhées de euros), sendo 600 milhdes de
escudos pagos pelo Programa Especifico de Desenvolvimento da Inddstria Portuguesa
e 400 milhdes por empresas portuguesas envolvidas no Consorcio Po-SAT: INETI,
EFACEC, ALCATEL, MARCONI, OGMA, UBI e CEDINTEC. O responsavel maximo foi
Fernando Carvalho Rodrigues, que devido ao seu envolvimento € apelidado de "pai" do
primeiro satélite portugués.

Quanto a sua composicdo, O PoSAT-1 € constituido por uma caixa de aluminio, na
forma de um paralelepipedo, com as dimensbes de 35 cm de lado, 35 cm de
profundidade, 58 cm de comprimento e 50 Kg de massa. Sobre uma gaveta-base, que
contém as baterias e o médulo de detecao remota, estdo empilhadas dez gavetas cheias
de placas eletronicas — os subsistemas do engenho. Na parte superior do satélite
encontram-se o0s sensores de atitude e o mastro de estabilizagdo, instrumentos
essenciais para 0 POSAT-1 manter a Orbita correta.

Os quatro painéis solares estdo montados nas faces laterais da estrutura do satélite,
formando um paralelepipedo, que constituem a fonte de energia para todos os sistemas
de bordo. Cada painel contém 1344 células de GaAs (Arsenieto de Galio), figura 2.14.
Arsenieto de galio € um composto quimico sintético, de formula minima GaAs. E um
material semicondutor de interesse da industria eletronica/informatica, muito utilizado na
construcao de circuitos integrados.

O arsenieto de galio, propriedades representadas na tabela 2.8, é obtido na forma de
lAminas, a partir da combinacao dos elementos quimicos constituintes, arsénio e gélio,
e permite, segundo a Revista da Siemens, a fabricacdo dos chips mais rapidos do
mundo, os quais, embora mais caros do que os que utilizam substrato de apenas silicio,
sdo muito mais velozes na transmissdo de informacbes, além de possibilitar uma
reducdo significativa nos tamanhos dos equipamentos [10]. Na figura 2.15, esta

representado a equipa que criou o primeiro satélite portugués.
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Figura 2.14 - Arsenieto de Galio, GaAs [9].

Tabela 2. 8 - Propriedades do Arsenieto de Galio [10].

Massa Molar

144.645 g/mol

Massa Volimica

5.316 g/cm3

Ponto de Fusao

1238 °C (1511 K)

Gap de Energia

1.424 ev (300 K)

Condutividade Térmica

0.55 W/(cm.K) (300 K)

indice de Refrag&o (np) 3.3
Estrutura Cristalina Zinc Blende
Geometria de Coordenacéo Tetraedro
Formacé&o Molecular Linear

Riscos associados segundo a
classificacdo da UE

Toxico (T) e Perigoso ao Meio Ambiente (N)

PoSAT-1

Figura 2.15 - Primeiro satélite portugués POSAT-1 e a equipa que o desenvolveu [10].

24




2.3 Prototipos Realizados

2.3.1. Protétipo de Veiculo Lunar Nissan e JAXA

O veiculo representado na figura 2.16 € um prot6tipo de um veiculo Lunar desenvolvido
pela Nissan e pela Jaxa desde o ano de 2020 no Japao. Quanto as rodas, este protétipo
usa o sistema de controlo da ARIA e-40RCE. O veiculo foi desenvolvido para futuras
missfes de exploracdo espacial e esta pesquisa ajuda a desenvolver os sistemas dos
veiculos elétricos. A investigacdo conjunta estda a ajudar a Nissan a desenvolver a
tecnologia e-40ORCE para um melhor desempenho em terrenos arenosos e condicdes
adversas que também podem ocorrer no planeta Terra.

O binario de cada motor pode ser controlado individualmente para fornecer a tragéo
ideal durante a aceleracéo e o desempenho da travagem das quatro rodas sdo geridos
para garantir uma conducdo suave e confortivel. Estes controlos permitem que
condutores de todos os niveis de habilidade progridam com confianca em condicdes
rodoviarias adversas, incluindo chuva e neve.

Ao desacelerar, a quantidade de regeneracdo é ajustada individualmente para os
motores dianteiro e traseiro, permitindo também minimizar o efeito de mergulho e
desequilibrios na carrogaria do veiculo.

O veiculo espacial lunar (que parece uma caixa sobre quatro rodas) tem esta forma uma
vez que a aerodindmica ndo desempenha um papel importante na Lua. Pelas
fotografias, cada roda tem suspensdo independente e pode ser dirigida em todos os
angulos diferentes, permitindo que o veiculo rode em torno do seu proprio eixo, figura
2.17 e 2.18. O rover lunar é constituido também por uma série de sensores,

incorporados dentro do corpo da maquina.

Figura 2.16 - Prototipo de Veiculo Lunar desenvolvido com a Agéncia de Exploragdo

Aerospacial do Japao [27].
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Figura 2.17 - Simulacao do Rover Lunar em funcionamento [27].

Figura 2.18 - Teste da Suspenséo e da mobilidade em ambiente apertado [27].
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2.3.2. NASA Space Exploration Vehicle (SEV)

O veiculo “Chariot” € equipado com seis médulos da roda com suspenséao, figura 2.19
e 2.20, que permite ao veiculo ajustar a sua altura relativamente ao chao (20 polegadas
de variagdo) assim os astronautas podem subir ou descer de forma mais facilitada,
proporcionar ao veiculo uma condug¢ao mais suave e permitir o seu nivelamento no caso

deste circular em terrenos inclinados.

Figura 2.19 - Modelo da roda com suspenséo [20].

Upper Arm
Steering Interface

Encoder - Active

Active Yoke

Lower Arm W Ball Screw

Gear Reducer

Spring
Motor

Figura 2.20 - Sistema de Suspenséo do Chariot [20].
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A figura 2.21 ilustra a estrutura do chassis que permite ao Chariot integrar os seis
modulos de roda, as baterias de Litio, a unidade de controlo e de distribuicdo de energia,
os controladores do motor, a unidade central de processamento, o hardware de
comunicacdo, um sistema de seguranca individual, os componentes eletrdnicos
protegidos com capas de acrilico, os sensores, as ferramentas, os médulos e uma
plataforma de trabalho. A estrutura do chassis tubular é frequentemente usada nos
automaveis de corrida off-road. Inicialmente o quadro foi projetado com tubos de 80 mm
de didmetro mas verificou-se que o0 chassis era demasiado pesado entdo o0s
engenheiros da NASA optaram por diminuir a espessura para 40 mm adicionando mais
membros estruturais extra para evitar que a estrutura atinja a tensdo de cedéncia. Esta

mudanca no projeto permitiu economizar 100 Kg de massa do veiculo.

Figura 2.21 - Chassis tubular do Chariot, vindo de fabrica [20].

A figura 2.22 ilustra um modelo CAD do Chariot que permite observar a posicéo dos

componentes montados no chassis.

Figura 2.22 - Modelo CAD do Chassis do Chariot incluindo as baterias e os componentes eletrénicos [20].
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A figura 2.23 representa o modo como é distribuida a poténcia total do veiculo Chariot

pelos varios sistemas do veiculo.

Power Distribution

15,24,28 & 300VDC 15,24 28 & 300VDC
Wheelbox Wheelbox
MCU1 MCU4
Brakes, Brakes,
Current, Current,
Steering, Steering,
Velocity, Velocity,
Extension, 12VDC  12VDC 12VvDC 12 & 15VDC e
Driver Temp, Driver Temp,
Shunt ! ! ! Shunt

24VDC
15,24,28 & 300VDC 15,2428 & 300VDC 15,24,28 & 300VDC
ez Turet My "N
Brakes,
m 12vDC Q'Pum'“"t- m
Steering, Wireless AP || Driver Temp Steeving,
Velocity, [~ —  Velocity,
Extension, 5VDC Extension,
Driver Temp, Driver Temp,
Shunt 8-P Ethemnet Shunt
Router/Switch
15,24,28 & 300VDJ 15,24 28 & 300VDC
Wheelbox Wheelbox
MCU3 S T oeme " Miniitine MCU6
B““‘B:‘ i 24VDC E Brakes,
Curre i Current,
Steering, | E Steering,
m& — || Power Dist#1 Power Dist#2 |:'—  Velocity,
., | Extension,
Driver Temp, : Gornp.tter Computer E Driver Temp,
Shunt i 300vDG | S00VOC] ' Shunt
i

Battery Mgr (x8)
240-336VCD Batteries (x2)

Figura 2.23 - Representacéo esquematica da distribuicdo da poténcia, PDU [20].
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O sistema de baterias do Chariot que é composto por 8 conjuntos de baterias de litio de
36 V de tensao continua no total. Cada bateria é constituida por 10 células de 3.6 V e
60 Ampere-Hora conectadas em série.

Cada conjunto de baterias tem uma massa de 37 libras (16,78 kg aproximadamente) e
sdo fornecidas pela Lithium Technology. As baterias estdo conetadas em série e
portanto todas tém que estar equiparadas em termos de tensdo. O Chariot usa um
sistema BMS (Baterry Monitoring System) que permite monitorar o estado das baterias
nomeadamente a tensao e a temperatura das baterias. Caso a tensao da bateria seja
demasiado baixa ou o limite de temperatura seja excedido o sistema para
automaticamente.

A sobrecarga é perigosa tanto a nivel estrutural como a nivel funcional das baterias, ou
seja, pode levar a formacéao do revestimento de litio metélico que é uma condi¢cdo muito
perigosa. O sistema de baterias foi projetado para uma autonomia de 25 Km de alcance
em solo.

Para o projeto do veiculo lunar deste trabalho escolheu-se como referéncia as baterias

mencionadas anteriormente e cuja ilustragédo esta na figura 2.24.

Figura 2.24 - Um conjunto de bateria com 10 células de 3.6 V [20].
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O veiculo Chariot pode ser configurado para transportar um, dois ou quatro passageiros
sendo a ultima configuracdo para efeitos de transporte de emergéncia ou para
transporte de curtas distancias. Ao suporte vertical, figura 2.25, é adicionado um banco

cuja ligacéo é aparafusada e que permite ao operador ter uma posi¢cao mais confortavel.

Figura 2.25 - Suporte vertical para um membro da tripulagao [20].

A figura 2.26 representa o0 medelo CAD do Chariot com os astronautas a bordo

segurando-se do suporte vertical.

Figura 2.26 - Modelo CAD do Chariot com dois membros da Tripulacéo [20].
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2.4 Concurso Anual Lunabotics - NASA

O concurso anual Lunabotics permite aos estudantes do ensino superior norte
americano, figura 2.27, de instituicdes acreditadas a oportunidade de aplicar o processo
de engenharia de sistemas da NASA na elaboracdo de um protétipo de robd de
construcdo lunar. Este concurso permite aos estudantes contribuir para o programa
Artemis. O numero de equipas aceitas neste desafio ndo € predeterminado, mas é
baseado nas pontuacdes e na qualidade geral dos Planos de Gestdo de Projetos
recebidos e outros fatores. O ponto culminante do desafio virtual Lunabotics é a
concepcao, a construcao e a operagao de um prototipo de robd de construcao lunar.

A campanha Artemis da NASA tem como objetivo a exploracdo espacial da Lua para
descobertas cientificas, desenvolvimento tecnolégico, aprender a viver e a trabalhar no

ambiente

“

Figura 2.27 - Prot6tipo de escavadora lunar desenvolvido pelos estudantes

da Universidade de North Dakota no ambito do concurso Lunabotics [21].
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2.5 A Roda Espacial

A figura 2.28 ilustra um proté6tipo de uma roda projetada pela equipa de engenheiros
projetistas da Michelin para um veiculo lunar, que seja capaz de operar nas condi¢des
agrestes da Lua.

Figura 2.28 - Prot6tipo de roda lunar produzido por impresséo 3D (volumic
3D) em 2022 [22].

As temperaturas consideradas sédo acima de 100°C (212 °F) e abaixo de 240°C (-400
°F) e resistir a radiacao solar, galactica prejudicial, garantir a durabilidade em terreno
macio e agressivo, cumprindo todos 0s requesitos necessarios.

O modelo impresso em 3D, figura 2.29, baseado em biomimética, ostenta uma estrutura
sem ar projetada para manter a eficiéncia e a longevidade dos veiculos ho ambiente do
polo sul lunar. Como parte de uma colabora¢do com a Northrop Grumman e a AVL, a
Michelin apresentou um hibrido de pneu Tweel no evento CES em Las Vegas. Esta
equipa prepara equipar a roda a um Veiculo de Terreno Lunar (LTV) que compete por
um contrato de missao lunar da NASA, projetado para comecar em 2028.

Em conjunto com a estreia da roda lunar da Michelin, a ESA introduziu novas técnicas
de construcdo de estradas lunares. De acordo com a agéncia espacial, os cientistas
desenvolveram métodos para derreter poeira lunar simulada numa superficie sélida,
potencialmente fornecendo o terreno perfeito para a roda lunar da Michelin. Um projeto
da ESA relatado na Nature Scientific Reports testou a criacdo de superficies lunares

so6lidas derretendo poeira lunar com um laser poderoso [22].
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Figura 2.29 - Roda para veiculo lunar produzida por impressao 3D pelos
investigadoress da ORNL [23].

Através da manufatura aditiva é possivel ter suporte a projetos complexos e permite a
personalizacdo das propriedades dos materiais tendo em conta a reducdo do
desperdicio, o consumo de energia e o tempo de entrega.

Baseando-se nos principios do projeto VIPER (Volatiles Investigating Polar Exploration
Rover) da NASA um grupo de pesquisadores do Laboratério Nacional Oak Ridge
(ORNL) do Departamento de Energia e da NASA, em 2022, produziram por impressao
3D um protétipo de uma roda lunar, figura 2.29. A missdo do VIPER € ajudar os
cientistas a compreender a origem, distribuicdo e capacidade potencial de captacéo da
agua da Lua para sustentar a habitacdo humana.

A impressora utilizada tem tamanho suficiente para acomodar uma pessoa, utiliza dois
lasers sincronizados e uma placa de impressao giratGria para derreter seletivamente o
p6é metalico na estrutura desejada. Ao contrario dos sistemas padrao de leito de p6
metalico, este funciona continuamente, com 0S processos acontecendo
simultaneamente.

A roda protétipo é composta por uma liga a base de niquel, mede oito polegadas de
largura e vinte polegadas de diametro — maior do que as pecas normalmente impressas
com sistemas de p6 metalico. Usando a impresséo 3D, a equipa conseguiu modelos de
aros complexos sem custos adicionais ou desafios de fabricagdo. Em contraste, as
rodas do VIPER, passaram por numerosos procedimentos de fabricacdo e montagem

tornando-as complexas e trabalhosas [23].
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Os pesquisadores do centro NASA Glenn Research desenvolveram um pneu
revolucionario, ndo-pneumatico para as futuras missées a Lua e a Marte, figura 2.30. A
inovacédo consiste na superelasticidade do pneu (ligas de Niquel a Titanio e derivados).
Essas ligas com memdria de forma sédo capazes de sofrer uma tensdo reversivel
significativa (até 10%), permitindo que o pneu suporte uma ordem de magnitude maior
de deformacdo do que outros pneus ndo pneumaticos antes de sofrer deformacéo
permanente. Materiais (por exemplo, acos de mola, compoésitos, etc.) sé6 podem ser
submetidos a tensdes na ordem de ~ 0,3-0,5% antes de ceder. Portanto, o uso de uma
liga com memoaria de forma NiTi produz um pneu superelastico que é virtualmente imune
a deformacao plastica. Além disso, a utilizacao de ligas com memaria de forma fornece
controle aprimorado sobre a rigidez efetiva em funcdo da deformagé&o, proporcionando
maior versatilidade de projeto. Por exemplo, o pneu superelastico Glenn pode ser feito
para amolecer com maior deflexdo, reduzindo a quantidade de energia transferida para
o0 veiculo durante eventos de alta deformagé&o. Além disso, o uso de ligas com meméria
de forma, na forma de reforcos radiais, em oposicdo a molas, fornece ainda mais
potencial de transporte de carga e flexibilidade de design aprimorada. Esse tipo de pneu
compativel permitiria maiores velocidades de deslocamento em aplica¢cBes off-road.

Esta tecnologia representa a evolugcdo mais recente do pneu de mola, que foi inventado
pelos pesquisadores da NASA Glenn e Goodyear, inspirado-se nos pneus lunares das

missdes Apollo [25].
w7

Figura 2.30 - Pneu tipo mola. NASA Glenn Research [25].
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A figura 2.31 ilustra o fabrico de uma roda espacial, cada uma das rodas foi fabricada a
partir uma sé peca de Aluminio. As caracteristicas geométricas séo: 50 cm de didmetro
e 40 cm de largura. Tem garras (piso) que se projetam 7,5 mm em altura. As garras sao
espagadas em 15°. Ao contrério do Spirit e do Opportunity, as garras nao séo retas. Elas
tém caracteristicas chevron projetadas para evitar deslizamentos laterais. As garras
fornecem resisténcia estrutural. H4 uma leve coroa na roda para dar-lhe resisténcia. Ha
um aro vertical em cada borda da roda, novamente para resisténcia estrutural. Ha outro
aro duplo localizado cerca de um ter¢co do caminho para dentro do pneu, o reforco
estrutural ao qual as flexdes da roda (raios) sé@o fixadas. Uma se¢do do pneu tem um
conjunto de furos de marcadores de odometria perfurados, que fornecem uma maneira
para o software de navegacao do rover medir seu progresso de diregcdo em superficies
macias fotografando as trilhas. Para diversdo, esses furos soletram "JP L" em codigo
Morse.

ApOs vérios anos de utilizacdo devido ao ambiente rochoso e ao padréo da roda, podem

aparecer furos e fendas que no limite podem gerar a fratura da roda [26].
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Figura 2.31 - Diagrama do Pneu do Rover Lunar Curiosity antes da montagem,
NASA, JPL [26].
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2.6 Materiais Adequados

7

A selecdo dos materiais adequados é muito importante no projeto para garantir a

qualidade do produto. Assim segue uma lista de materiais adequados para 0s

componentes de um veiculo lunar.

Chassis :

Roda:

Tubos de secc¢éo oca

Unido por soldadura

Ligas de Aluminio 2219 (chassis do LRV)

Painéis de Aluminio para o chao (chassis do LRV)

No caso dos bancos, as ligas de Aluminio de seccao tubular e tecidos de nylon

(para resistir ao peso do astronauta)

Ligas de Aluminio

Ligas de Titanio, Niquel ou ambos dando origem a Nitinol

Aco Inox

Compadsitos — Fibra de vidro impregnada com resina, para efeitos de criacdo do

“guarda-lamas” como prote¢ao da elevagao do po lunar

Caracteristicas dos materiais metalicos adequados:

Ligas de Aluminio - O aluminio tem baixo peso e elevada resisténcia. As ligas de
aluminio oferecem uma gama de beneficios que incluem resisténcia a corrosao,
elevados niveis de forga e boa condutividade (tanto eléctrica como térmica).
Também pode ser reciclado infinitamente sem perder as suas propriedades, o
gue é sustentavel.

Ligas de niquel - As ligas de niquel sdo conhecidas pela sua elevada resisténcia
a corrosao, a oxidacao e ao calor. Algumas das ligas de niquel mais utilizadas
no setor aerospacial sdo a Hastelloy, a Inconel e a Monel.

Aco inoxidavel - O aco inoxidavel é incrivelmente versatil, o que o torna outra
Optima escolha para a industria aeroespacial. Esta liga é altamente resistente a
corroséo, pode ser utilizada numa variedade de ambientes e pode atingir uma
elevada resisténcia e um bom grau de dureza. Tem também uma longa vida (til,
pode suportar tensbes e é extremamente durdvel, o que o torna 6timo para
motores, escapes e flanges.

Titanio - Boa relacao peso/resisténcia, 0 que o torna muito bom para a industria
aeronautica uma vez que permite reduzir o peso e consequentemente a reducao
do consumo de combustivel. O titdnio tem substituido o aluminio nos dltimos

tempos gragas a sua resisténcia ao térmica e a corroséo.

37



2.7 Baterias

Apoés a segunda guerra mundial, a URSS estabeleceu varios programas espaciais e
lancou o primeiro satélite artificial, “Sputnik 1”, cuja bateria era constituida por ligas de
prata e zinco. Atualmente sdo aproximadamente 98 agéncias espaciais que
estabeleceram varios programas espaciais como a exploracdo de astros. No entanto,
um dos problemas é a longevidade da operacdo dos equipamentos necessarios para
efetuar este tipo de trabalho que requerem energia significativa e o armazenamento da
energia representa um desafio significativo visto que as condicdes ambientais s&o
severas, figura 2.32.

Existem trés formas de acumulagéo de energia num veiculo espacial, na forma quimica,
mecanica e nuclear. As baterias nucleares sdo usadas em veiculos espaciais cujo
missdo é nos planetas mais distantes do Sol pois a intensidade luminosa néo é
suficiente para produzir a poténcia necesséria. Contrariamente, para missdes onde a
intensidade luminosa € suficiente para impulsionar o veiculo usam-se as baterias
primarias e secundarias para absorver a energia fotovoltaica.

A grande vantagem das baterias Ag—Zn € a alta poténcia especifica (600 W/Kg). Estas
baterias sdo largamente usadas para controlar a direcdo dos propulsores.

Em 1960, as baterias de Niquel Cadmio (Ni-Cd) eram as mais populares para aplicacfes
no setor aerospacial visto que eram capazes de aprovisionar o veiculo espacial com
poténcia elétrica por cinco anos para um requisito de mais de 30 000 ciclos. Este tipo
de bateriais foram usadas nos satélites Solar Max e Landsat D que tinham como misséo
principal Orbita Geossincrona (GSO). Uma 6rbita geossincrona é uma érbita centrada
na Terra com um periodo orbital que corresponde a rotacdo da Terra em seu eixo, 23
horas, 56 minutos e 4 segundos (um dia sideral).

Em 1980, as baterias de Niquel Hidrogénio (Ni-H2) passaram as ser usadas para
aplicacbes espaciais visto que tinham maior energia especifica relativamente as
baterias de Niquel Cadmio (Ni-Cd). As baterias Ni-H2 foram implementadas devido a
sua longa durabilidade operacional, 15 anos com 60 000 ciclos de descarga. Estas
baterias foram aplicadas nos satélites como Hubble Space Telescope, USAF, Intelsat
V, etc.

Hoje em dia, as baterias muito usadas para aplicagfes espaciais (satélites e veiculos
lunares) séo as de Litio, figura 2.33, devido a sua alta energia especifica, densidade de
poténcia, baixo peso e volume [18].

Para missdes a marte, principalmente, deve-se ter em conta o desempenho das

baterias. O desempenho das baterias de litio esta representado na tabela 2.9.
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Figura 2.32 - Requisito das Baterias para as missdes Lunares (satélites, rovers e
landers) [18].

Tabela 2. 9 - Desempenho das baterias de litio para as missdes a marte [18].

Parametros Landers Rovers GEO Planettary Orbiter
Capacidade (Ah) 20-40 5-10 10, 20, 35 10, 20, 35
Tenséo (V) 28 28 28-100 28
Taxa de Discarga C/5-1C C/5-C/2 C/2 C/l2-C
Temperatura (°C) -40 a 40 -40 a 40 -5a30 -5a0
Energia Especifica (Wh/kg) >100 >100 >100 >100
R/sﬂzi)dade de Energia 1202160 | 1202160 | 120 a 160 120 a 160

Para as missdes lunares as caracteristicas desejadas para as baterias séo:

Alta densidade de energia: 15 W a 15 KW para os satélites;

90 W a 2 KW para rovers;

50 KW de habitat para as missdes tripuladas;

Alto ciclo de vida;

Temperaturas de operacao de 0 a -40 °C para os satélites;

Temperatura de operacéo de -233 °C na sombra permanente e +183 °C na luz

solar.
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Classificacdo das baterias para aplicacdo espacial:

Baterias Primarias:
e Litio — Diéxido de Enxofre (Li-SO2);
e Litio — Tritinil (LI-SOCL2);

Bateriais Secundarias:

e Prata-Zinco (Ag-Zn);

¢ Niquel-Cadmio (Ni-Cd);

e Niquel-Hidrogénio (Ni-H2);
e Litio (Li)
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Figura 2.33 - Desempenho das baterias I8es de Litio para baixas temperaturas de

funcionamento; adaptado de [18].

e Litio — Di6éxido de Enxofre: Este tipo de baterias sdo usadas para requisitos de

energia especifica moderada, utilizada para missfes de recolha de amostras
(Galileo, Cassini). O litio atua como anodo e o Diéxido de Enxofre atua como
céatodo, [18].

e Litio — Tritinil: Estas baterias sdo usadas quando ha a necessidade da alta
energia especifica e baixa poténcia especifica. Este tipo de baterias sdo usadas
para missfes de longa duragédo e foram aplicadas no veiculo de langamento
Centaur e no veiculo lunar Mars Pathfinder Rover-Sojourner. O litio metalico

serve de anodo e o liquido Cloreto de Tritinil serve de céatodo, [18].
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Prata — Zinco: De entre as baterias de solucdo aquosa comercializadas estas
Sao as que apresentam maior energia especifica. Estas baterias sao
compactas, tém uma tensao estavel e foram muito usadas para controlar as
unidades de controlo extraveicular. O valor da tensao de operacao teérico € de
1.5 V por célula com uma energia especifica maior que 100 Wh/Kg com um
ciclo de vida de 100 a 200 ciclos operacionais. Como desvantagem tem-se o
tempo de utilizacdo aproximadamente de 2 a 3 anos operacionais, alto custo
de producéo, possivel vazamento da solu¢do aquosa e sensibilidade a baixas
temperaturas (< -20°C), [18].

Niquel — Cadmio: Este tipo de baterias sdo usadas nos veiculos espaciais onde

a massa e o0 volume ndo séo cruciais e adequadas para missdes cuja duracao
estimada for de 2 a 3 anos. Estas baterias séo fiaveis, requerem pouca
manutencado e sdo conhecidas por terem alto ciclo de vida contudo operam
num intervalo de temperaturas limitadas (-10 a 25°C). O sistema costuma
falhar geralmente devido aos curtos circuitos, deterioracdo do separador e
perda eletrolitica. Devido ao custo elevado, estas baterias nao se tornaram um
sucesso comercial ($ 1000/Kwh). Por outro lado, o Cadmio é altamente Toxico
e os Oxidos de Niquel que é cancerigeno por inalacéo, [18].

Niguel — Hidrogénio: Este tipo de baterias sdo amplamente usadas para

aplicacoes espaciais devido ao tempo de servico elevado e caso a massa e
volume n&o sejam um constrangimento. Esta tecnologia permite a operacdo do
veiculo espacial por décadas (> 50 000 ciclos). Um exemplo de aplicagdo deste
tipo baterias foi o telescopio Hubble que operou por mais de 15 anos.
Relativamente as baterias de Ni-Cd as baterias de Ni-H2 séo mais leves e sao
as mais adequadas para os satélites geostacionarios, [18].

ides de litio — As baterias de ides de litio sdo caracterizadas por poderem
armazenar alta quantidade de energia permitindo alta autonomia.
Comparativamente as baterias convencionais, as baterias de litio conseguem
ter uma velocidade de carregamento e durabilidade maior num espaco mais
reduzido. Neste projeto optou-se pelas baterias de i6es de litio, tendo como

referéncia as baterias usadas no protétipo de veiculo lunar Chariot, [18].
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3 Modelo de Veiculo Lunar

Para efeitos de consideracdo de uma missao a lua, deve-se ter em conta se a missao
em causa € tripulada ou nédo tripulada. Para efetuar a modelacdo 3D do modelo
computacional do veiculo lunar do trabalho presente, consultaram-se varios fabricantes
de componentes, equipamentos espaciais e protétipos produzidos. Pretende-se adaptar
certas funcionalidades das escavadoras terrestres ao projeto do veiculo lunar em causa,
por exemplo ao nivel de controlo de movimento.

A figura 3.1 representa o primeiro modelo computacional desenvolvido com o balde
frontal. O veiculo foi especialmente projetado para enquadrar-se huma missao tripulada
com o objetivo de efetuar trabalhos de escavacdao na lua. Quanto as suas
caracteristicas, € um veiculo com baixo centro de gravidade, equipamedo com quatro
rodas de pneu sem ar (semelhante ao produzido pela Michellin para aplicacéo espacial),
as jantes sdo em titanio, cada roda tem um “guarda-lamas” para evitar a dispersado do
po lunar, um balde frontal acionado por trés atuadores criogénicos (o fluido de trabalho
neste caso é criogénico como por exemplo o hidrogénio liquido), uma caixa para acoplar
as baterias e outros componentes do sistema elétrico. Para além do referido, tratando-
se de um veiculo tripulado é necessario existir um banco para o astronauta operador. A
semelhanga do LRV, o banco deste veiculo lunar também é dobravel, estruturalmente
composto por area de sec¢ao oca cujo material € aluminio. Adicionalmente, o banco é

equipado com tecidos de nylon como elemento de suporte para o operador.

Figura 3.1 - Primeiro modelo CAD do Veiculo Lunar para misséo tripulada.

Para além do referido ateriormente, também se estudou o cubo da roda. Apds a
pesquisa sobre os motores elétricos espaciais, optou-se pelo motor elétrico cuja gama
de tenséo de alimentagdo varia de 12 a 24 V DC pois é o intervalo de tensdo necessario
para poder-se transmitir 0 binario motor a roda e assim atuar o veiculo. Para um melhor
funcionamento do sistema, optou-se pelo acoplamento do veio da roda aos rolamentos.

Desta forma reduz-se 0 atrito e o veiculo funciona de forma mais silenciosa. A figura 3.2
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ilustra o acoplamento do veio do motor elétrico a roda do veiculo lunar, versao

simplificada.

Figura 3.2 - Cubo da roda simplificado.

As vantagens deste modelo sé&o a simplicidade e consequente reducdo dos custos de
fabrico, baixo centro de gravidade, o que confere melhor estabilidade, reducdo da
disperséo do po, funcionamento silencioso, chassis robusto, colecdo de grande carga
atil.

As desvantagens deste modelo s&o, os rolamentos que necessitam de um fluido
especial baseado em fluérido (a base de flior com &cido), as chapas laterais do chassis
(representado na figura 3.3) tem limite de resisténcia a tor¢cao. Os atuadores do balde
frontal ou da Lamina frontal ndo podem ser hidraulicos (devido ao comportamento do
6leo hidraulico exposto ao vacuo e temperaturas extremas) mas sim eletromecénicos
ou criogénicos o que pode afetar a sua velocidade de funcionamento, auséncia da
suspenséao (de forma semelhante as escavadoras na terra).

Este modelo de veiculo lunar tem dois acessoérios de escavacao. O primeiro é o balde

frontal e 0 segundo é a lamina frontal (ilustrada na figura 3.4).

Figura 3.3 - Chassis do veiculo lunar em perfil retangular.
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Figura 3.4 - Lamina Frontal de alinhamento do solo lunar.

Apo6s a analise do modelo computacional de veiculo lunar apresentado anteriormente
optou-se como modelo final 0 modelo que permita ao operador efetuar trabalhos de
escavacao, analise dos recursos ou nivelamento do solo lunar via remota. Assim
desenvolveu-se o chassis que é representado pela figura 3.5 e cujo material € a liga
de Aluminio 2219, o mesmo material que o chassis do LRV.

O chassis permite acoplar quatro painéis solares (cada um montado na lateral), o
bracgo robético no topo, os componentes elétricos e eletrdnicos na base fixados numa
placa e montagem do sistema de suspenséao.

As chapas de cobertura do veiculo, superior e inferior, também s&o de Aluminio.
Quanto ao processo de fabrico do chassis sdo tubos cortados a medida em varias
unidades e posteriormente soldados entre si.

Os painéis solares, o brago robaético, as chapas e o sistema de suspensao sdo montados

no chassis através de elementos normalizados como cavilhas, porcas e parafusos.

Figura 3.5 - Chassis tubular com suportes.
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A figura 3.6 ilustra 0 modelo CAD da roda do veiculo lunar cujas caracetristicas
principais sao:
e Material — Titanio
¢ Dimensbdes — Diametro de 520 mm e Largura de 290 mm
¢ Modelo inspirado na roda helicoidal projetada pelos Engenheiros da NASA
para uso do Rover Marciano

Figura 3.6 - Roda do veiculo lunar em espiral.

A figura 3.7 ilustra um sistema de suspenséao que é acoplado ao chassis através de
duas cavilhas. Uma cavilha permite o acoplamento do amortecedor ao suporte do
motor. O motor elétrico por sua vez é montado ao suporte correspondente através de
quatro parafusos M16.

Figura 3.7 - Sistema de Suspensao da Roda.

O sistema representado na figura 3.8 mostra o elemento base que liga ao chassis e ao
motor bem como acopla a suspenséo que ira absorver os choques existentes. A

ligacdo do sistema é feita por cavilhas excepto a ligacao do motor que é aparafusada.
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Quanto as molas da suspensao, estas podem ser de compra, um potencial fornecedor
pode ser a empresa EUROPEAN SPRING & PRESSINGS.

Figura 3.8 - Representacdo do conjunto da roda.

O Braco Robdético é equipado com Servo Motor, representado na figura 3.9, tém como
objetivo efetuar trabalhos de escavacéo ou recolha de amostras na lua.

No caso real da montagem, a roda, a suspensao, o braco robético, os motores elétricos,
os elementos de ligacdo, as baterias e outros componentes elétricos ou eletrénicos
serdo fornecidos pelos fabricantes de equipamentos ou componentes.

O modelo do bracgo robético projetado é constituido por um acessorio que é o balde
efetuar trabalhos de recolha de amostras ou escavacéo do solo lunar. Os servo motores
permitem o movimento dos componentes do brago robdtico. Possuem um veio que
através de uma chaveta efetua-se o contacto entre o componente fixo e 0 componente
a mover. O conjunto do braco robdtico tém uma base ou uma peca de fixacdo que
permite a ligacdo ao chassis tubular através de parafusos.

Tendo em conta as caracteristicas do balde projetado o peso maximo aproximado do
regodlito lunar na Lua é de 11 Kg e na Terra é cerca de 66 Kg. O célculo da massa do
regodlito encontra-se presente no apéndice B.

Figura 3.9 - Braco Robdtico Criogénico do Veiculo Lunar.
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3.1 Calculo Estrutural Analitico

Em relagdo ao célculo estrutural analitico do veiculo lunar, consideraram-se varios
aspetos importantes. O primeiro aspeto € o diagrama de corpo livre seguido do calculo
dos esforgcos nos componentes e posterior calculo do efeito que os esforgos geram nos
componentes para averiguar a seguranca em servico, ou seja, verificar se o material
selecionado a priori é adequado para o funcionamento do componente nas condicdes
da lua.

A figura 3.10 ilustra o diagrama de corpo livre dos apoios do chassis, na situacao de
equilibrio, em que P representa a for¢ca de acéo devido ao peso (do chassis, do braco
robético, dos painéis solares, das chapas de suporte e dos componentes eletrénicos) e
F representa a forca de reacdo em cada um dos apoios do Chassis.

A equacdo 3.1 representa o equilibrio de forgas nos apoios do chassis. Relaciona a forgca
em cada apoio do Chassis, F, com o peso dos componentes que constituem o veiculo
(para a situacéo do calculo das massas). O apéndice C descreve mais detalhe sobre o

calculo efetuado.

T
i

Figura 3.10 - Distribui¢c@o do peso sobre os apoios do chassis.
_ Mr.gr (367,76 .9,81)
-8 8

P
P—8F=0—>F=§—>F = 450,8 N (3.1)
Apo6s a modelag¢do do modelo 3D e aplicagdo dos materiais foi possivel obter a massa
estimada do conjunto e assim calcular o peso do veiculo na superficie da Terra. Através
do quociente entre a forca gravitica da Terra com a forca gravitica da Lua podemos
obter a equacao que relaciona o peso do veiculo na Terra com o peso do veiculo na lua,

equacéao 3.2.

1 1
P, =.Pr=2.(507,23.9,81) = 829.04N (3.2)
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A ligagdo entre o sistema de suspensao e o chassis é feita através de pinos. Neste
trabalho optou-se pelo pino ISO 8734 - 10 x 55 mm - Aco-Liga SS. Este pino tem duas
seccles solicitadas ao corte, por outro lado, temos o efeito do momento fletor.
Sabendo a magnitude da for¢a que atua no apoio devido ao Peso, equacgéo 3.1,
podemos calcular as rea¢gfes nos olhais do apoio do chassis. Apos efetuar o
diagrama de corpo livre e feito o equilibrio de forcas é possivel construir os diagramas
de esforc¢o transverso e momento fletor.

A figura 3.11 ilustra o equilibrio de for¢as no pino de ligacao, equacéo 3.3, em que V
representa o esforco de corte resultante da carga F e as respetivas reacdes nos olhais

do apoio do Chassis R1 e R2 que neste caso ambas tem igual magnitude.

L/2 \LV

R1 R2

Figura 3.11 - Diagrama de Corpo Livre do Pino.
A figura 3.12 ilustra a variagdo do esforgo transverso ao longo do comprimento do pino
e deduz-se da analise da figura que o ponto de aplicacdo do esfor¢co € o mais

solicitado ao corte.

2004

V(M)

1004

10 20 30 40 30
% (mm)

—100+

Figura 3.12 - Diagrama de Esfor¢co Transverso ao longo do

comprimento do Pino.
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450,8

4
V—Rl—R2=O—>V=2R1—>R1=E—>R1= - R1=22540N (3.3)

A figura 3.13 ilustra a distribuicdo do momento fletor ao longo do comprimento do pino.
O valor maximo do momento fletor é atingido a meio do pino, no ponto de aplicacdo da
carga. Na lua a temperatura varia consoante a localizacéo e a hora do dia. Assim sendo,
o pino pode sofrer deformacgéo térmica devido a variagdo da temperatura. Para
guantificar a deformacéo ao longo do comprimento do pino devido ao efeito da dilatacdo

térmica nos polos da lua recorreu-se a equacao 3.4.

6000
50004

4000

M (N nun)
L
=
L]
=

20004

1000+
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% (mm)

Figura 3.13 - Distribuicdo do Momento Fletor ao longo do

comprimento do Pino.

8 = a.L.AT = (1,3.1075). (55). (—=233) = —0,1665 mm (3.4)

A figura 3.14 representa o diagrama de corpo livre do sistema de suspensao para a
situacdo critica a que corresponde um impacto da roda numa rocha lunar. A carga P
representa a forga pontual de impacto que neste caso considerou-se de 10 kN. Para
esta forca de impacto através das equacdes de quilibrio calcularam-se as rea¢des nos
apoios bem como as forcas nos membros do sistema como o0 amortecedor e 0 suporte
do motor para averiguar a seguranca. Em todos os casos verificou-se que apesar da
forca de impacto ser elevada verifica-se seguranca dos componentes pelos critérios de

Tresca e de Von Mises, apéndice C.
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Figura 3.14 - DCL do sistema de suspensao para a situacdo mais

desfavoravel.
As equacdes 3.5 representa o equilibrio de for¢cas segundo a direcéo horizontal, ou seja
eixo do X, a equacao 3.6 representa o equibrio de momentos aplicado em torno do apoio
(que acopla o suporte do motor) e por fim a equacao 3.7 representa o equibrio de forcas
segundo a dire¢do vertical, ou seja eixo do Y. O apéndice C apresenta mais detalhe

sobre o célculo efetuado.

F2.cos(a) — Rx1 =0 - Rx1 = F2.cos(a)

(3.5)
— Rx1 = 7094,95.cos(60%) » Rx1 =1677,23 N
_ (L1.P)
—(L2.F2.sin(a))+ (L1.P) =0 > F2 = ——F—
(L2.sin(a)) 3.6)
F2 (0,209.10000) F2 =3354,46N |
= = - =
(0,722. sin(602)) ’
—FY1 - F2.sin(e)+ P=0—- FY1 =F2.sin(a) — P
— RY1 = 10000 — 3354, 46.sin(602) » FY1 = 7094,95 N 3.7)

Para calcular a forgca minima necessaria para comprimir a mola em 10 mm recorreu-se
a lei de Hooke. A figura 3.15 ilustra o DCL da mola.
A equacéo 3.8, representa o indice da mola que traduz a relacdo entre o diametro médio

da mola e o didmetro da seccao da espira.
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Figura 3.15 - Diagrama de corpo livre da mola da suspensao.

c=2m_20_ g4 3.8
T dn 6 (3:8)
A mola em funcionamento esta sujeito a fadiga, como tal, torna-se necessario entrar
com o fator de Wahl, equacéo 3.9, para o efeito do céalculo da tenséo de corte que a
forca de servigo produz.

Ky = (oD OO oy 3.9
W \@c-4) o ) (3.9)
Para um indice de curvatura menor ou igual a 10 a tensao de corte é dada pela equacéo
3.10.
(8. Fic. Dy)

=Ky ———=— =2,32.10°P 3.10
tn = Ko a (3.10)

Outro fator importante na analise do amortecedor € a rigidez da mola, calculada com o

auxilio da equacéo 3.11.

(G.dm™") N
_ _ X 3.11
Kmota (8.Dm3.ne) 2072 m (3.11)

Para o célculo da forca necessaria para comprimir a mola recorreu-se a equacéo 3.12
que estabelece a relacdo entre a rigidez da mola e o deslocamento que neste caso
considerou-se de 10 mm como limite maximo.

F = Kpmoia-f = 90,72 N (3.12)

Para mais detalhe sobre o calculo relativo & mola do amortecedor existe para consulta

0 apéndice F.
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O motor elétrico é acoplado ao suporte através de parafusos e porcas do tipo M16.

Efetuou-se o estudo do nimero minimo de parafusos necessarios para suportar as

condicbes de funcionamento de 0 a 160 kN para uma vida infinitamente grande.

Para efeitos de célculo foi necessario consultar varias tabelas para obtencdo das

propriedades necesséarias como por exemplo o médulo de elasticidade, a tensdo de

cedéncia, a tenséo limite de fadiga etc.

A tabela 3.1 mostra a relacdo entre a norma ou a classe de um determinado parafuso

com as respetivas tensfes associadas.

A tabela 3.2 mostra a relac&o entre os diferentes tipos de parafusos ou classe com a

tenséo limite de fadiga associada.

A tabela 3.3 mostra as caracteristicas geométricas de parafusos da norma ISO, para

diametros diferentes os respetivos passos de rosca p bem como a area roscada At.

Tabela 3.1 - TensGes caracteristicas de parafusos com diferentes classes de qualidade.

Resisténcia | Resisténcia | Resisténcia
_ Intervalo de ) _ .
Categoria de minima de minima de minima de )
) tamanho Material
Propriedade ) ) prova, MPa | tragcédo, MPa | escoamento,
inclusivo
Sp Sut MPa Sy
Baixo e
4,6 M5-M36 225 400 240 médio
carbono
Baixo e
4,8 M1,6-M16 310 420 340 médio
carbono
Baixo e
5,8 M5-M24 380 520 420 médio
carbono
Médio
carbono, Q&T
8,8 M16-M36 600 830 660
(temperado e
revenido)
Médio
carbono, Q&T
9,8 M1,6-M36 650 900 720
(temperado e
revenido)
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Tabela 3.2 - Tenséo limite de fadiga para parafusos de norma ISO com intervalo de tamanho

diferente.
Grau ou Classe Intervalo de tamanho | Tensdao limite de fadiga, Se
ISO 8,8 M16-M36 129 MPa
ISO 9,8 M1.6-M16 140 MPa
1ISO 10,9 M5-M36 162 MPa
1ISO 12,9 M1.6-M36 190 MPa

Tabela 3.3 - Propriedades geométricas de parafusos ISO de diametros diferentes cujo passo

da rosca é normal.

Série de passo normal
d(mm) | p(mm) | At (mm?) | Ar (mm?)
1,6 0,35 1,27 1,07
2 0,40 2,07 1,79
2,5 0,45 3,39 2,98
3 0,5 5,03 4,47
3,5 0,6 6,78 6,00
4 0,7 8,78 7,75
5 0,8 14,2 12,7
6 1 20,1 17,9
8 1,25 36,6 32,8
10 1,5 58,0 52,3
12 1,75 84,3 76,3
14 2 115 104
16 2 157 144
18 2,5 245 225

A figura 3.16 ilustra o acoplamento entre o suporte do motor (componente representado
pelo nimero 1) e o motor elétrico (componente representado pelo nimero 2). A ligacao
¢ feita por meio de quatro parafusos da norma ISO de tamanho M16 com as respetivas
roscas do mesmo tamanho. O componente um e dois tem a mesma espessura mas
material diferente. Para mais informacdes sobre o célculo efetuado existe para consulta

0 apéndice D.
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Figura 3.16 - Representacao dos elementos de ligacdo do motor.

Reunidas as propriedades do parafuso pode-se calcular a rigidez da zona roscada Kit,

equacao 3.13, e da zona lisa Kd, equagéo 3.14.

E.A 210.102).(0,000157 N

L= E.4) _( )-( ) _ 1,26.10° — (3.13)
(Lt) (0,026) m
(E.Ag) (193.109).(0,0002) N

47 (Ld) (0,017) 28.10% O (3-14)

Reunindo as equacdes 3.13 e 3.14 e tendo resultados numéricos pode-se calcular a

rigidez do parafuso resolvendo a equacao 3.15 em ordem a Kb.
1 1 1

N
—=—+—>K,=634.108 — 1
KK Tk, " m (3.15)

Para além da rigidez do parafuso h& a nececessidade de calcular a rigidez das pecas
ligadas (trogo um e dois), Km, e a constante da junta de ligacdo, C. A equacéo 3.16

representa a formula para o célculo da rigidez de ambos os trocos.

(m. E.dn.tan(@)) N

(2.t1.tan(alpha2) + D1 — dn).(D2 + dn)] m (3.16)
(2.tl.tan(alpha2) + D1 + dn).(D2 — dn)

ki =
In

Apos o célculo da rigidez das pecas um e dois calculou-se a rigidez equivalente,

equacao 3.17, para o célculo posterior da constante da junta, equacéo 3.18.

1 ! + ! 1 + ! K. 4,37.10° N 3.17
_—= = d = . —_— .
K, Kmpm  Kpnp 875.10°  8,75.10° mov m (3.17)

c=—%  _ 126 3.18
Ky +ky, (3.18)
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Para o célculo do nimero minimo de parafusos teve-se em conta as equacdes relativas
ao tipo de ligacéo e pré-tensdo (equacao 3.19), a tensdo amplitude (equacédo 3.20), a

tensdo média (equacao 3.21), e o coeficiente de seguranca (equacao 3.22) neste caso

igual a dois.
F, = Sp.At = 102050,0 N e F; = 0,75.F, = 76537,5N (3.19)
(Cl.(Pmax — Pmin))
2.At
0, = = 2,77.107 Pa (3.20)
(Np)
(Cl. (Pmax — Pmin))
2. At Fi 3.21
= +— =515.108 P (3.21)
m N,) At a
Fi
(Se.(Su - A_t)) Fi
n=2= i~ T [E] — Np = 2,32 = 3 parafusos  (3.22)
(Sy-04) + Se. (am + A—‘t)

Apobs os calculos obteve-se o resultado final do nimero de parafusos que é no minimo
3, aproximadamente. No projeto utilizaram-se quatro para garantir a seguranca.

Para além do estudo de fadiga dos parafusos fez-se o estudo da ligacdo entre o veio
motor e a roda do veiculo lunar com a finalidade de saber se a chaveta escolhida é
adequada.

A figura 3.17 ilustra a chaveta escolhida para o acoplamento entre o veio do motor e a
roda. Fez-se o célculo das areas de corte e de esmagamento para o calculo da tensao

de corte e de esmagamento respetivamente.

Figura 3.17 - Chaveta escolhida JIS 1301- 10x8.

Na figura 3.18 esta representada uma vista em corte do acoplamento do veio ao motor
com chaveta em conjunto com a representacao das caracteristicas geomeétricas quer da

chaveta quer do veio. A letra h representa a altura da chaveta, o w representa a largura

56



e o | representa o comprimento. Quanto ao veio, a letra d representa o didmetro. Por
outro lado, temos a letra F que representa a magnitude da for¢a aplicada sobre a

chaveta que gera esforcos de corte e de esmagamento.

4
h

e

vk
Figura 3.18 - llustracdo das caracteristicas geométricas da chaveta.

A equacao 3.23 representa a tensdo de corte enquanto a equacao 3.24 representa a
tensdo de esmagamento associada a chaveta. Apds os calculos verificou-se que a
tensdo de corte € menor do que a tensdao de corte equivalente e a tensdo de
esmagamento é menor do que a tensdo normal equivalente. Em ambos os casos
recorreu-se ao critério de tresca. Para mais detalhe sobre esta secgdo existe para
consulta o apéndice E.

Modos de falha:

F (%’Z?) _ ( 7200

= = = 1,44.107Pa < 2,5.107P (3:23)
Tc ACOT‘te w. L 0,0005) ? : (Teq)
__ B _F _ 7200 _eiep
Oesmagamento = Acompresséo “hL 0,3996 = l,o0. a (3.24)

< 5.107Pa (0pq)
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3.2 Calculo Estrutural Numérico

Esta seccdo aborda a simulacdo estatica dos componentes do veiculo lunar do software
Solidworks Simulation, com elementos finitos do tipo sélidos de segunda ordem. Todas
as simulacbes presentes nesta seccao foram efetuadas com o auxilio do software
Solidworks Simulation. Inicialmente, fez-se um estudo sobre a forca minima necessaria
para comprimir a mola da suspensdao. A figura 3.19 ilustra a forca minima necessaria
para deslocar a mola de Titdnio-8Mn verticalmente em 10 mm. A resultante das for¢as
foide 117 N.

Para efeitos de simulagédo optou-se pela malha de alta qualidade, figura 3.20, tendo o
componente no total 31209 noés e 16571 elementos. O tamanho maximo do elemento
finito é de 3,14 mm e o minimo é de 1,05 mm.

Para mais informacg6es sobre o calculo desta secgéo existe para consulta o apéndice F.

Study name:Nonlinear 1
Plot type: Reaction force

150,00
100,00

50,00

0,00

Reaction force(N)

000 020 040 060 080 1,00

Time (sec)

——  Sum X:(Selection) — Sum Y:(Selection)

—— Sum Z:(Selection) — Resultant(Selection)
Sum X:(Entire Model) ——  Sum Y:(Entire Model)

—— Sum Z:(Entire Model) Resultant(Entire Model)

0.120915; 180.769

Figura 3.19 - For¢a minima necessaria para comprimir a mola em 10 mm (117 N).

Mesh Details ]

Study name Monlinear 2* (-Default-)
DetailsMesh type Solid Mesh

Mesher Used Blended curvature-based mesh
Jacobian points for High quality mesh 16 points

Max Element Size 3,13886 mm

Min Element Size 1,04627 mm

Mesh gquality High

Total nodes 31209

Total elements 16571

Maximum Aspect Ratio 21,156

Figura 3.20 - Detalhes da malha da mola.
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Para além da mola fez-se a andlise estrutural da roda e dos apoios do chassis para a
situacdo mais desfavoravel.

A simulagdo estética da roda foi feita tendo em conta a situagdo mais desfavoravel.
Considerou-se como situagcao mais desfavoravel o impacto entre a roda do veiculo lunar
e uma rocha lunar. A figura 3.21 ilustra a aplicacdo da malha pelo método dos elementos
finitos. Considerou-se como carga maxima pontual, resultante do impacto, 10000 N

aplicado na base da roda, figura 3.22.

Figura 3.21 - Aplicacdo da Malha Fina.

Considerou-se que a roda encontra-se fixa nos cinco furos, aplicou-se o valor da

constante gravitica na lua (1,62 sﬂz) e aplicou-se também a temperatura minima de -

233°C ou 40°K.

Figura 3.22 - Ponto de Aplicacdo da Forca de Impacto.
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Apos a simulagdo computacional, obtiveram-se os resultados. A figura 3.23 ilustra a
deformacdo da roda apdés o impacto da roda na rocha. Observa-se que a maior
deformacédo ocorreu na zona de aplicacdo da presséao da rocha sobre a roda e vice-
versa, zona vermelha, amarela e verde. Apesar da carga ser elevada, a deformacéo é
de 0,436 mm o que significa que o material escolhido é adequado para o projeto da roda
e no regime de funcionamento normal uma roda em titanio pode ser perfeitamente uma

opcao. As setas azuis representam o efeito da temperatura na roda.

URES (mm)
0436
. 0,392
0349

_ 0305

_ 0261

| 0218

L 0174

0131

0,087
0,044
0,000

Figura 3.23 - Deformacao da roda a escala real.

Para além da deformag&o do material € importante estudar o regime de deformacao do
material associado ao impacto. A figura 3.24 ilustra a tensdo resultante equivalente
comparativamente a tensdo de cedéncia. Observa-se que para a forca de impacto em
causa a tensdo equivalente de Von mises esti abaixo da tensdo de cedéncia do
material, cor verde. Portanto, estamos no regime elastico de deformacao, excepto em
singularidades.

O fator de seguranca da roda pode ser aumentado diminuindo a carga aplicada, por
exemplo para 5 kN, numa escala de 0 a 10 o fator de seguranca minimo passa de 0,872

para 4,63.

von Mises (N/m#2)

4,614e+08

4,155¢+08
—»  _ 3697e+08
_ 3238e+08
_ 2,779e+08
| 2321e+08
_ 1,862¢+08
_ 1,403¢+08
9,445¢+07

4,859¢+07

2,719e+06

—P Yield strength: 3,770e+08

Figura 3.24 - Distribuicdo das tensdes na roda geradas pela carga pontual
aplicada, modelo a escala real.
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Definiu-se como Apoio 1 o apoio que faz ligacdo com o suporte do motor elétrico e o
Apoio 2 como sendo o suporte que faz a ligacdo com a suspenséo do veiculo lunar.

A figura 3.25 representa a distribuicdo da tenséo equivalente apés a aplicacdo da forca
de reacédo no apoio resultante do impacto entre a roda e a rocha.

A tensdo méxima como era de esperar ocorre na zona do olhal onde atua a forca. A
Tensao maxima equivalente € menor do que que a tensao de cedéncia logo verifica-se

seguranca.

von Mises (N/m”~2)

54 152 912,000

. 48 739 408,000
. 43325 904,000
. 37912400,000
. 32493:896,000
| 27085334000
| 21671890,000
| 16 258386,000
10 844 883,000
I 5431 380,000
17 876,352
— P ield strength: 70 000 000,000

Figura 3.25 - Apoio 1, aplicacdo da for¢ca de reacao calculada nos olhais e
a respetiva distribuicdo da tenséo equivalente.
Na figura 3.26 esta representado a distribuicdo da deformada. A deformada é méxima
no ponto de aplicacdo da forca e tem valor unitaria de 0,007 mm na escala real. Como

trata-se de um valor menor que 1 mm entdo h& seguranca.

URES {mm)
0,007

. 0,008

_ 0,005

. 0005
. 0,004
| op03
. 0,003
_ 0002
0,001

0,001

0,000

Figura 3.26 - Deformacdo méxima introduzida pela for¢a de reacao

em cada um dos olhais do apoio 1.
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A figura 3.27 representa a aplicacdo da forca de reacdo, no apoio que faz a ligacdo com
o0 amortecedor do veiculo lunar, para a situagdo do impacto com uma rocha. A tenséo
maxima aplicada foi no furo do olhal onde a forca foi aplicada, a tensdo equivalente é

menor do que a tensdo de cedéncia logo ha seguranca.

von Mises (N/m~2)
21578 360,000
l 19 421 236,000
- 17264 112,000
- 15106 987,000
12949 864,000

H 10 792 741,000

L 8635617,000

_ 6478493500

4321 370,000
2 164 246,750
7123207

—P Yield strength: 70 000 000,000

7123207
21578358000 [l

Figura 3.27 - Apoio 2, aplicacdo da for¢ca de reacéo calculada nos olhais e a

respetiva distribuicdo da tenséo equivalente.

Na figura 3.28 estd ilustrada a imagem que diz respeito a deformada da peca devido a
forca de reacdo aplicada no olhal do apoio. A deformada maxima tem valor de 0,003

mm, inferior a 1 mm logo verifica a seguranca.

URES (mm}
0,003

. 0,002

_ 0,002

_ 0,002
_ 0,002
| ooon
_ o001
_ 0001
0,001

0,000

0,000

Figura 3.28 - Distribuicdo da deformada maxima introduzida pela

forca de reacdo em cada um dos olhais do apoio 2.

De acordo com os dados obtidos verifica-se que na situacdo mais desfavoravel os

componentes do veiculo verificam a seguranca.
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Para além do referido anteriormente obteve-se resultados quanto aos detalhes da
malha. Neste estudo optou-se pela malha de alta qualidade. Para o caso da simulagéo
do apoio do chassis, 0 numero total de nés foi de 95359 e o nimero total de elementos
foi de 65186. A figura 3.29 ilustra os dados da malha do apoio do chassis obtidos pelo
software solidworks.

Quanto ao tamanho dos elementos da malha, o tamanho maior € de 2 mm enquanto

gue o tamanho menor é de 0,67 mm. O tempo de simulac¢éo foi de 4 s.

DetailsMesh type Solid Mesh
Mesher Used Blended curvature-based mesh
Jacobian points for High quality mesh 16 points
Max Element Size 2,02059 mm
Min Element Size 0 673523 mm
Mesh guality High

Total nodes 95359

Total elements 65186
Maximum Aspect Ratio 76,412
Pgrl:entage of E_&Iements 90.6

with Aspect Ratio < 3 :
Percentage of elements

with Aspegl:l Ratio = 10 LLLEE
Percentage of distorted elements 0

Humber of distorted elements 0

Reuse mesh for identical bodies Off

Mumber of bodies that have reused mesh |0

Time to complete mesh{hh:mm:ss) 00:00:04

Figura 3.29 - Propriedades da malha para a simulacdo do apoio do

Chassis.

Quanto ao material do apoio é o mesmo material que o Chassis do veiculo lunar ou
seja liga de Aluminio 2219-0, tabela 3.4.

Tabela 3.4 - Caracteristicas geométricas da liga de aluminio 2219-0.

Médulo de Elasticidade 7,2.1010 N
mm?
Coeficiente de Poisson 0,33
Médulo de Corte 2,7.1010 N
mm?
Massa Volumica 2840%
Tensdo de Rotura 117 MPa
Tensao de Cedéncia 70 MPa
Coeficiente de Expansédo Térmica 2,33.107°1/K
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Para o caso da simulacdo computacional da roda, também obtiveram-se resultados
guanto aos detalhes da malha de acordo com o software solidworks. No total o modelo
da roda tem 930561 nés, 559980 elementos, a qualidade da malha € alta. O tamanho
do elemento minimo é de 1,420 mm enguanto que o elemento maior tem um temanho

de 28,416 mm. O tempo de simulacéo foi de 1 min e 29 s conforme mostra a figura 3.30.

Mesh Details = X

Study name Static 1 - Moon Conditions (-Default-)
DetailsMesh type Solid Mesh

Mesher Used Blended curvature-based mesh
Jacobian points for High quality mesh 16 points

Max Element Size 28,4161 mm

Min Element Size 1,4208 mm

Mesh quality High

Total nodes 930561

Total elements 559980

Maximum Aspect Ratio 71,574

F'ercenlage of elemems 95 5

with Aspect Ratio < 3 ’

Percentage of elements

with Aspe%t Ratio > 10 1AL

Percentage of distorted elements 0

Number of distorted elements 0

Reuse mesh for identical bodies off

Number of bodies that have reused mesh |0

Time to complete mesh(hh:mm:ss) 00:01:29

Computer name

Figura 3.30 - Detalhes da malha da roda do veiculo lunar.

O material selecionado para a roda foi Titnio puro (TI-55) cujas propriedades

mecénicas estao representadas na tabela 3.5.

Tabela 3.5 - Propriedades mecénicas da liga de titanio puro (TI-55).

Modulo de Elasticidade 1,05.1011 l:nz
Coeficiente de Poisson 0,37
Fator de Rigidez 0,85
Massa Volumica 4500 %
Tenséo de Rotura 440 MPa
Tens&o de Cedéncia 337 MPa
Coeficiente de Expanséo Térmica 9,0.107°1/K
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4 Conclusoes e trabalho futuro

4.1 Conclusdes

De acordo com o trabalho realizado, os componentes do veiculo lunar foram modelados
com o software Solidworks onde posteriormente se efetuou a montagem das pecas
modeladas e os desenhos técnicos. Existem componentes que seriam fornecidos pelos
fabricantes como o braco robotico, a roda, o motor elétrico, as unidades de controlo e a
mola espacial.

Quanto ao calculo estrutural analitico, foi efetuado com o software Maple e verificou-se
gque os componentes selecionados e modelados cumprem o0s requisitos estabelecidos,
nomeadamente a verificacdo a cedéncia, ao corte, ao esmagamento e fadiga. Os
parafusos selecionados bem como a quantidade por roda verifica uma vida infinita para
uma carga de 0 a 160 kN.

As simulagbes computacionais permitiram obter as forcas de reagcdo nos apoios do
chassis, as reagfes nos componentes do sistema de suspenséo e calcular as tensdes
resultantes para a situacao mais desfavoravel a que corresponde o impacto de uma
roda numa rocha. Verificou-se que o dominio de deformacao € elastico logo os materiais
selecionados podem ser usados para este veiculo lunar e para os futuros veiculos da
mesma categoria.

Em suma, os objetivos primérios e secundarios, definidos na pagina 1, foram totalmente

cumpridos.

4.2 Trabalho futuro

Para miss@es futuras a Lua, o desenvolvimento dos pneus com memoéria de forma, o
desenvolvimento de equipamentos como bragos roboticos, atuadores lineares capazes
de operar no vacuo e a temperaturas abaixo de 240 °C negativos e acima de 100 °C
positivos, o desenvolvimento de chassis que possa suportar cargas elevadas e
temperaturas extremas pode ser um avanco significativo nos trabalhos de escavacéo
lunar e espacial de grande escala que terdo grande importancia na colonizagédo da Lua

ou de outro astro celeste.
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Apéndices

Este subcapitulo € dedicado aos desenhos técnicos relativos ao projeto do veiculo lunar,
Apéndice A. Contém os desenhos de definicdo de componente, os desenhos de
subconjunto e de conjunto assim como as vistas explodidas.

Para além do referido anteriormente, sdo apresentados os apéndices relativos ao
célculo estrutural analitico deste projeto. Estes apéndices séo B,C,D,E e F.
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1700,00

ITEM NO. PART NUMBER DESCRIPTION QTY.
] Chassis 1
2 Painel Solar 4
3 Chapa 2
4 Parafuso - M10 x 40 x 26-C ISO 4015 8
5 Parafuso - M8 x 35 x 22-C ISO 4015 4
6 Parafuso - M8 x 30 x 22-C ISO 4015 4
7 Parafuso - M10 x 70 x 26-C ISO 4015 4
8 Porca-M8-C ISO - 4161 8
9 Porca-M10-C ISO - 4161 12
10 Braco Criogénico 1
11 Roda Esquerda 4
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ESCALA: NOME DATA

DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA

. oeserou | IZ oo 200t | ; ISEL MESTRADO EM ENGENHARIA MECANICA
! P L Cr U T TFM
" FABRICOU D2 EWEERHARLLCE LIZED:
MATERIAL: VERIFICOU conunto: CONJUNTO VEICULO LUNAR
APROVOU COMPONENTE: ,
TOLERANCIA GERAL: NOTAS:
508015 VEICULO LUNAR
ISO 2768-mk -
DESENHO N.° FOLHA: MASSA [Kg]: REVISAO:
ACABAMENTOS: A 3
01.004.222 11] 507,14 | A
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12 L2

4l

321,7

18 Suporte do Motor 1
17 ISO 8734 -10x55- A -St 2 ISO - 8734
16 Corpo do Motor ] AIIo(;gSS)TeeI
15 Batente ] AlSI 316
14 Amortecedor 1 AlSI 316
13 Mola Hélicoidal 1 Ti-8Mn
12 Parafuso M10 x 60 - A - St ] ISO - 8734
11 PorcaM12-C ) ISO - 4161
10 Porca M12 x 50 x 30-C 5 ISO - 4014
9 Porca M16 -C 4 ISO - 4161
8 ISO 7412 - M16 x 45 -—- 26-WC 4 ISO -7412
7 JIS B 1301 10x8x50-A ] JIS B 1301
6 Veio do Motor ] AlSI 304
5 Tampa 1 7075-T6
4 Pino do Anel ] AlSI 304
3 Anel 1 AlSI 304
2 Eixo da roda 1 Alloy Steel
1 Roda Eliptica 1 Ti-55
N° DESIGNACAO QUANT. NORMA MATERIAL
BeAA NOME oA ff I DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
G@ / : 1 O SEZZINCHSUU IZ 06/12/2024 4»% !gggil-ffggﬁﬁx MESTRADO EM ENGENHARIA MECA-II\-J;:CICI
MATERIAL: VERIFICOU conyunto: CONJUNTO DA RODA
CONJUNTO DA RODA
- DESENHO N.° FOLHA: MASSA [Kg]: REVISAO:
A3 01.002.035 11| 51,597 A
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7

3 |Batente 1 AlSI 316

2 |Amortecedor 1 AlSI 316

1 |Mola Hélicoidal 1 Ti-8Mn

~ NORMA MASSA

N° DESIGNACAO QUANT. DES. N° MATERIAL k] OBS.

E]@ 1SC2 FeeTET By R Fo T ISE R ESTRADG BVt ENGENHARIA MECANIGA
" FABRICOU il mRa e Lo TFM
MATERIAL: VERIFICOU conuunto: CONJUNTO VEICULO LUNAR
TOLERANCIA GERAL: NOTAS: AMORTEC EDO R
1ISO 8015 & ISO 2768 - m k
— CONJUNTO DESENHO N.° FOLHA: MASSA [Kg]: REVISAO:
DE COMPRA A3| " 01.001.003 | 1458 | A

SOLIDWORKS Educational Product. For Instructional Use Only.



@ 1:2

NOME

DATA

DESENHOU

1Z

06/12/2024

FABRICOU

ISEL

HYTAT BUATE G
I == HALL AL D

DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
MESTRADO EM ENGENHARIA MECANICA

TFM

MATERIAL:

VERIFICOU

conyunto: VEICULO LUNAR

APROVOU

TOLERANCIA GERAL:

ISO 8015 & ISO 2768 - m K

ACABAMENTOS:

DE MAQUINA

NOTAS:

COMPONENTE:

VISTA EXPLODIDA AMORTECEDOR

DESENHO N.°

FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:

A3 01.001.003

11| 145817 A

SOLIDWORKS Educational Product. For Instructional Use Only.




850,00

1700,00

368.5

868.,5

12

DETAIL ¢

SCALE 1:5

o~

N

13) (14

DETAIL &

SCALE 1:5

18}
\
ISO 15 RBB - 0215 -
14 [Rolamento " |FUll,DE,AC Full_68
ISO 15 RBB - 2215 -
13 |Rolamento 2 |Full,DE,AC.FUIl68
12 |Veio 1
11 [PorcaMé-C 4 ISO - 4161
10 |Parafuso Mé x 30 x 18-C 8 ISO 4014
ISO - Straight miter
9 |Engrenagem 2 gear 3M12T 20PA 12FW
---12075H25MD15.0S1
8 Chaveta da 3
Engrenagem
7 |VYeio do Motor 1
Criogénico
6 Corpo do Motor de 9
Elevacao
5 |[Balde 1
4 |Braco Inferior 1
3 |Suporte 1
2 |Braco Superior 1
1 |Base 1
N° DESIGNACAO QUANT. Descricdo Observacoes
EI@ 1 2 S A T ISEL A ZBTRADG EVI ENGENHARIA MECANIGA

IRSTITUT 2L PCS OR
JE SHZERHGSS DE LSS0

TFM

MATERIAL:

VERIFICOU

conunio: CONJUNTO BRACO ROBOTICO

APROVOU

TOLERANCIA GERAL: NOTAS:

ISO 8015 & ISO 2768 - m K

- Conjunto de Compra,

ACABAMENTOS:

Motive Space Systems

COMPONENTE:

CONJUNTO BRACO ROBOTICO

A3

DESENHO N.° FOLHA:

MASSA [Kg]: REVISAO:

01.003.030 11

12,8 A

SOLIDWORKS Educational Product. For Instructional Use Only.




BCAA Nowme DATA DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
1 . 1 O peseniou | IZ 06/12/2024 ISEL MESTRADO EM ENGENHARIA MECANICA

. IR, TFM
MATERIAL: VERIFICOU CONJUNTO: CONJUNTO VEICULO LUNAR

APROVOU COMPONENTE:

TOLERANCIA GERAL NS VISTA EXPLODIDA DO BRACO ROBOTICO

ISO 8015 & 1SO 2768 -m K |CONJUNTO DE COMPRA

DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:

| A3 01.003.030 11| 1287261 | A

SOLIDWORKS Educational Product. For Instructional Use Only.
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. LTS o, TFM
MATERIAL: VERIFICOU conunto: CONJUNTO VEICULO LUNAR
221 9-0 APROVOU COMPONENTE:
]%8Aé%8l?5(3ERAL: NOTAS: CHASS'S
ISO 2768-m K -
DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:
ACABAMENTOS: A3
01.004.222 11| 27186.67 A
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BCAA Nowme DATA DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
1 . 1 O Desenrou | IZ 06/12/2024 ISEL MESTRADO EM ENGENHARIA MECANICA

. T v TFM
MATERIAL: VERIFICOU conwunto: CONJUNTO VEICULO LUNAR
221 9-0 APROVOU COMPONENTE:
'I(CéL(E)RASN(():I‘fBGERAL: NOTAS: C H A PA
ISO 2768 - m K DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:
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. FABRICOU CEEHIE'HLR A DELEEE0S
MATERIAL: VERIFICOU condunto: CONJUNTO DA RODA
AlSI| 316 (SS) APROVOU COMPONENTE:
TOLERANCIA GERAL: NOTAS: S U P O RT E D O M OTO R
1ISO 8015
ISO 2768 - m K DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:
ACABAMENTOS:
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BCA Nowme oarr | il DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
1 . 2 oesenvou | IZ 05/12/2024 | I S E L MESTRADO EM ENGENHARIA MECANICA
TFM

. VERIFICOU
MATERIAL: VERIFICOU conunto: CONJUNTO AMORTECEDOR

AlSI 316 APROVOU COMPONENTE:

TOLERANCIA GERAL: NOTAS:

ISO 8015 H AS T E

ISO 2768 - m K DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:

| A4l 01001003 [11] se0s8 | A
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129.6

T,

I

45
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ESCALA:

NOME DATA

DESENHOU 06/12/2024

0| 1:2

FABRICOU

ISEL

€9

DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
LICENCIATURA EM ENGENHARIA MECANICA

TFM

MATERIAL: VERIFICOU

conuunio: CONJUNTO AMORTECEDOR

Ti-8Mn APROVOU

TOLERANCIA GERAL: NQTAS:

ISO 8015 -COMPONENTE DE

ISO 2768 - m K COMPRA, RCS- RENTON

ACABAMENTOS:

COIL SPRING.
-MOLA DE 7 ESPIRAS

COMPONENTE:

MOLA

DESENHO N.°

FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:

A4 1 001.003

1/1 A
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[ ] FABRICOU TFM
MATERIAL: VERIFICOU conuunto: CONJUNTO AMORTECEDOR
AlSI 316 APROVOU COMPONENTE: ,
R CILINDRO
1ISO 2768 - m K -
DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:
ACABAMENTOS:
A4l 01001003 [11] 76655 | A
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06/12/2024

FABRICOU

DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA
ISEL MESTRADO EM ENGENHARIA MECANICA

INE™ "L T SUSESIOS,
CE EMCEMHER A DS J-‘SED.H- TFM

MATERIAL:

Alloy Steel

VERIFICOU

conyunto: CONJUNTO DA RODA

APROVOU

TOLERANCIA GERAL:

ISO 8015
1ISO 2768 -m K

ACABAMENTOS:

NOTAS:

" EIXO DA RODA

DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:

A3 01.002.035 11| 4535.39 A
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TOLERANCIA GERAL: NOTAS: R O DA
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ACABAMENTOS:
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7075-T6 APROVOU COMPONENTE:
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ISO 2768 - m K DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:
ACABAMENTOS:
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ISO 2768 - m K DESENHO N.° FOLHA: MASSA [g]: REVISAO:
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> Restart;
Restart

(> # Area da secc¢do lateral do balde
21039.91 2
1000000 * "1™

A4 :=0.02103991000

[> # Largura do balde

180
L= 000 > # M

=> # Volume interior do Balde
Vi=A-L# [m’]
V := 0.003787183800

| interior do balde, convencionalmente.
| Peso maximo de Regolito Lunar
> #Aceleragdo gravitica na lua

ol == 1.62; #[ﬂzl
s
gl ==1.62
_> # Massa volumica do Regolito Lunar (aproximacdo)

K
pi= 1800; # [—%
m

p == 1800

| mm) da terra.
> # Peso maximo de regolito na lua
Pl:= p-gl-V; # [Kg]

Apéndice B - Estudo do Peso do Regolito

;Volume mdximo de Regolito Lunar que cabe no Balde do Braco Robdtico

O volume méaximo de Regolito que o brago robotico pode transportar ¢ igual ao volume maximo do

0y

(0))

(&)

(C))

©))

()

A massa volumica do regolito lunar foi aproximada a massa volumica da areia solta grossa seca (1 a 8



Pl :=11.04342796 @)
(> # Peso maximo de regolito na terra
Pt := 6-PL # [Kg]
Pt := 66.26056776 3)




Apéndice C - Estudo do Chassis e do Sistema de Suspensao

> Restart
Restart

;Referencial Cartesiano OXYZ

(> # Massa das Chapas
mc = 2-41.00512; # [Kg]
mc = 82.01024

_> # Massa do Chassis
mch = 27.18667; # [Kg]
mch := 27.18667

[ > # Massa do Braco Robotico
mbr = 12.87261; # [Kg]
mbr = 12.87261

_> #Massa dos Painéis Solares
mps = 4-44.64386; # [Kg]
mps = 178.57544

> # Massa dos 4 conjuntos de baterias de 36 V cada, sendo cada pack individual para um so
motor do veiculo lunar e realimentado pela energia do painel solar.
mbat == 4-16.78; # [Kg]
mbat = 67.12

> # Aceleracgdo Gravitica da Terra

0y

(0))

(&)

(C))

(C))

(6)



gt = 9.80665; #[ﬂzl
N
gt = 9.80665

> #Massa Total
mt == (mc + mch + mbr + mbat + mps); # [Kg]
mt == 367.76496

# Peso dos componentes do Veiculo Lunar, na Terra, que os 4 sistemas de suspensao
devem suportar:
Fg = (mt-gt);# [N]
Fg = 3606.542245

(> # Calculo do esforgo que cada pino fixo nos apoios do chassis estard sujeito assumindo o
sistema como corpo rigido e distribui¢do uniforme do peso pelos apoios.
#8-F—Fg=0
F
Fi= “Zi#[N]
F = 450.8177806

;Cdlculo do Peso e da Massa do Veiculo Lunar na Terra e na Lua

> # Massa do Veiculo Lunar (Via Solidworks)
507232.06

msi= 000 o Lke]

ms = 507.2320600

_> # Peso do Veiculo Lunar na Terra
Pt:=mt-gt; #| N ]
Pt := 3606.542245

;> # Peso do Veiculo Lunar na Lua

_ Prl

> Pl:
/ G ; #[N]

Pl = 601.0903742

_> # Massa do Veiculo Lunar na Lua
t-1
ml = = #[Kg]

ml == 61.29416000

| #4ndlise do Pino
> # Caracteristicas Geométricas do pino de ligacdo
d:=10E—3;# [m]
d = 0.010

TE'dz 2
> A := evalf 1 s # [ m”]

A = 0.00007853981635
(> L :=55;#[mm]

L:=155

)

®

®

(10)

an

12)

13)

(14)

15)

(16)

a7



Seccgoes solicitadas pelo pino num apoio do Chassis:

| #Pino ISO 8734 - 10 x 55 mm - Aco-Liga SS

> #Numero de seccoes solicitadas ao corte
n:i=2;

> #Esforco Transverso devido ao Peso
V:=F,# [N]
V= 450.8177806

> #Tensao de Corte devido ao Esfor¢o Transverso

F
= —— # [M]
Ti= i # [Mpa]

T := 2.869995128 x 10°
_> #Tensao de cedéncia do Material
6 s
G, = 206.8 -10%# [Pa]
G = 2.068000000 x 10°
ced

(> # Esfor¢os Combinados

(18)

19)

(20)

@1



# Como a secgdo do pino é circular e maciga, a tensdo maxima de corte é dada pela
equacgdo seguinte:

4-F
max=———;# [P
ax= s [Pa]
Tmax = 7.653320342 x 10° (22)
[ # Como a tensiio de corte mixima é maior do que a tensdo de corte a cedéncia entdo ndo ha falha
| do pino ao corte nos apoios do chassis.
| # DCL do Pino
L/2 l\f

R1 R2

> #Equilibrio de forcas em Y
#eqFy:=—V +RI +R2=0:

v
R2 = i #[N]
RI = R2;

R2 := 225.4088903
RI := 225.4088903 (23)

R1 e R2 reprentam as forcas aplicadas em cada um dos olhais do apoio do sistema de suspen¢do
| montado no chassis.
| Diagramas de Esfor¢o Tranverso
> VI := RI;#[N]
V2 :=—R2;#[N]
Vi = 225.4088903

V2 := —225.4088903 (24)

L L
> V==piecewise(x > Q0and x < E , VI, x > E andx < L, VZJ;

225.4088903 0<x< 525

= 5 (25)
—225.4088903 = <x <55

> plot(V,x=0..55, labels = ["x (mm)", "V (N)"], labeldirections = [ horizontal, vertical |, gridlines
= true, filled = | true, transparency =0.75 ], color = green);




>

200+
1001
0 ) H I 1 1 1 I I
10 20 30 40 50
X (mm))
— 100+
—2004

;#Diagramas de Momento Fletor
> M1 =0+ int(VI,x=0..x) :#[N.m]
M?2 = subs(x =27.5,M1) + int(V2,x=27.6 .X) : # [N.m]

L L
> M:= piecewise(x >0andx < —, M1, x > 3 andx <L, M2);

> plot(M, x =0..55, labels = ["x (mm)", "M (N.mm)" ], labeldirections = | horizontal, vertical],
gridlines = true, filled = [ true, transparency =0.75 ], color = green);

2

55

225.4088903 x <z —

2

12420.02986 — 225.4088903 x % L F< D

(26)
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1000 \

0

0 10 20 30 40 50
_ X (mm)
| #Deformacgdo Térmica do Pino devido as temperaturas extremas da Lua

> o= 1.3-10_5; # Coeficinete de Expansdo Térmica
AT1 :=—233;# [C] Polos da Lua
Ol == o (L)-AT1; #[mm]
AT2 := 122; # [C] Equador da Lua
0l == o (L)-AT2; #[mm]

a = 0.00001300000000
AT == —233
ol == —0.1665950000
AT2 == 122
o6l = 0.08723000000

:#Diagrama de Corpo Livre - Equilibrio de forcas e momentos

@7
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(> # Equilibrio de Forgas em Y : Calculo de F2

0.486- (F
Fb = evalf (Fg) ; # [N]
T
.209- —
0.209 cos( 5 )
Fb := 9683.901766 (28)

> #Equilibrio de momentos em torno do apoio do suporte do motor: Calculo de F1

Fb-cos[ % ] — (Fg)

oS ul
6
Fk = 5519.425498 (29)

No minimo sdo necessarios 3 parafusos para suportar o carramento ciclico de 0 a 160 KN e ter
| vida infinita.

Fk == evalf ;# [N]

:#Dados:
> LI :=209.89E—3; # [m]

3M



L1:=0.20989 30)

> L2:=722.5E—3;# [m]
L2 :=0.7225 @31)

;# Carga critica aplicada na oda, para a situacdo do impacto entre uma roda e uma rocha lunar.
> P:=10E3;#/N]

P :=10000. 32)
=> # Somatorio dos momentos em torno do apoio 1, sentido anti — hordrio
F2 = evalf LPR s # [N]
L2-sin ( £ )
F2 = 3354.464998 33)
> Fy = evalf(F}sin(gJ j; # IN]
F2y :=2905.051905 34)
=> # Equilibrio de For¢cas em X
Rxl = FZ-COS(% j; # IN]
Rx1 := 1677.232499 35)

(> # Equilibrio de For¢as em Y

Ryl = evalf[P - [FZ-sin(% j ] J; # INJ
Ryl = 7094.948095 36)

> #Magnitude da for¢ca no apoio 1
Frl = (sqrt(Ryl* + RxI?) ); # [N]
Fril = 7290.500486 37

| -Teve-se em conta a tensio normal de cedéncia (206,8 Mpa) e a tensdo mdxima de corte (7,65 Mpa)

> ovg = / (206.8-10°)" + (7.653320342-1 0°)” ; # [MPa)

oeq = 2.068000000 x 10° (38)
(> # Verifica¢do da Seguranga do Pino 1
Fril
oyl = 7 ;# [Pa]
oyl = 4.641276759 x 10 39)
s 0% :
oyl
4.455670513 (40)

:Veriﬁcagdo a Cedéncia no Pino - Apoio 2 (Direito)




F2
> oyl = evalf( ﬁ),#[Pa]

7y2 = 2.135518743 x 10’ 41)

9.683829780 42)



i Apéndice D - Estudo de Fadiga dos Parafusos
> Restart
Restart @

;#Dados: Parafusos M16
> El:=193-10% # [Pa]
E2 := 210-10%: # [Pa]
dn = 16-10_3; # [mm] Didmetro nominal do parafuso
Id =17 -10 % # [mm]
It :=26-10"># [mm]

ET := 193000000000
E2 := 210000000000

2
dn == ——
125
17
ld= ——
1000
13
It = —— 2
500 2)
Tensao limite de fadiga, S,
Intervalo de Resisténcia de
Grau ou classe tamanho enduranca
ISO 8,8 MI16-M36 129 MPa
ISO 9,8 MI1.6-M16 140 MPa
ISO 10,9 M5-M36 162 MPa
ISO 12,9 M1,6-M36 190 MPa

(> Se := 140E6; # [Mpa]

Se = 1.40 x 10° (3)



| Parafuso M16, classe de Resisténcia 9,8

Resisténcia Resisténcia Resisténcia

Categoria Intervalo  minima de minima minima de
de de tamanho  prova,’ de tracao,! escoamento,’ Marcacéao
propriedade inclusive MPa S)p MPa Su: MPa Sy Material de cabeca
4,6 M5-M36 225 400 240 Baixo e médio carbono 7N\
(«)
4,8 M1,6-M16 310 420 340 Baixo e médio carbono i ~ 5
° Passo
5,8 M5-M24 380 520 420 Baixo e médio carbono N\ (Pitch)
()
8,8 M16-M36 600 830 660 Médio carbono, G&T ~ Meétrico
(temperado e revenido) /
9.8 M1,6-M16 650 900 720 Médio carbono, Q&T -
(temperado e revenido) @ M12x 1.751SO 4.8
Q )
10,9 M5-M36 830 1040 940 Baixo carbono, martensita, = T
QA&T (temperado e revenido) @
\_“ Diametro
12,9 M1,6-M36 970 1220 1100 liga, Q&T ~_ Nominal
(temperado e revenido) 1 \
\_"/ Classe de
_ Resisténcia
>  Su == 900E6;
8
Su = 9.00 x 10 @)
> Sp = 650E6;
8
Sp = 6.50 x 10 )

Rigidez da P
zona lisa % I,
Rigidez da - AE
zona roscada £ ¥
t
1 B 1 N 1
K, Ka K
Ay ALE
K, = ——t
Agl, + Aly




2
1
> At = evalf[157 ( 100 j ];#[mleetimdo da tabelapara M 16

Ad = evalf( % j # [mzl
At == 0.0001570000000
Ad = 0.0002010619299

Ad E]

3 ]
Kd = 2.282644263 x 10°

AtE2 | N
= # —]
Kt = 1268076923 x 10’

1 1 1
> Kb —Solve[ b —? + E Kb)

Kb = 6.340384616 x 10°
;#Rigidez das Pecas Ligadas

301
> 02 = =i # [Rad]
I
0= —
6
;Trog:ol
> t1:=10-10"# [m]
1
3= 00

(> DI = 1.5-dn; # [m]
DI = 0.02400000000
n-El-dn-tan( 2 )
(2 -tl-tan( 2 ) + DI — dn) - (D2 + dn)
(2 -t1-tan( @2 ) + DI + dn) - (D2—dn)
Kml = 8.754784364 x 10°

> Kml = evalf

;Trog:oZ
> 12:=10-10"%# [m]

> D2i= 1.5-dn; # [m]
D2 = 0.02400000000
n-El-dn-tan( 2 )
(2 -tl-tan( @2 ) + DI — dn) - (D2 + dn)
(2 -t/-tan(2 ) + DI+ dn)-(D2—dn)

> Km2 = evalf

In

()

)

®

®

(10)

an

(12)

13)

(14)

15)



Km2 := 8.754784364 x 10° (16)
;# Cdlculo da Rigidez das pecas ligadas

1 1 N
> Km:= solve( m - Kml + KmZ’KmJ’#[ o ]
Km = 4.377392181 x 10’ 17
;# Calculo da Constante da Junta
Kb
> Cl = ————;
¢ Kb + Km”’

Cl = 0.1265184549 (18)

[ Estudo de Fadiga para uma carga axial de 0 a 160KN para que o parafuso tenha uma vida infinita.
Considera-se o coeficiente de segurancga de 2.

_ C(Pmax - Pmin)

&= £ Se (Sut - ai)
max+ min i n =
am=aa+a,-=C(P 2A,P )+A£z Suta'a +Se (O'm —Ui)
F,=4-5,

JO,75 F, Ligagses Amoviveis

7

l 0,9 F, Ligagées Inamoviveis

> Fp = Sp-At;
Fp == 102050.0000 (19)
(> Fi=0.75-Fp;
Fi == 76537.50000 (20)
[ > Pmax = 160E3 : # [N]
| > Pmin = 0:
CIl-(Pmax — Pmin)
S oy 2-At .
: i :
ou = 2.776442308 x 10’ 21)
[ CI-(Pmax + Pmin)
> o 2-At L F
' Np At’
om == 5.152644231 x 10° (22)
_ o
Se-(S - A—;j
> Np = solve| 2 = , Np |;

Fi
Su-O'a-i-Se-(Om— —lj
At

rm AN



Np = 2.321964419

(23)



> Restart
Restart

;Modos de Falha da Chaveta de ligacdo do veio motor a roda

Apéndice E - Estudo da chaveta

Os modos de falha das chavetas séo:

1. Corte T =

F F <
=—=<T1,
Aores W OO0

2. Esmagamento | 5=

F

Acompressio

F
m < Tadm

W, | e h sdo normalizados

7

Wi
;Dados da Chaveta: JIS 1301- 10x8, Tipo A

0k

> #Largura
w = 10E—3; #[m]
w:= 0.010
> #Comprimento
[:=50E—3;#[m]
[ :==0.050
(> #dltura
h = 8E—3; #[m]
hl := h—2.96E—3; #[m]
h == 0.008
hl :== 0.00504

0y

(0))

(&)

“



> #Area de Corte
Acorte := w-l; # [mz]
Acorte := 0.000500
> #Area de Esmagamento
Aesmag = hl-I; #° ‘[mz]
Aesmag := 0.00025200

> #Diametro Exterior do Veio Motor
dv :=25E—3;#[m]

dv = 0.025
(> #Bindrio do veio do Motor
Ta := 90; #[N « m]
Ta == 90
> #Forca Tangencial
T
Fti= ——— % N]

dv
2
Ft = 7200.000000

;Aplicag:éo do Critério de Plasticidade - Tensoes Equivalentes

Tipo de Condigdes de Pressdo de contacto
Montagem funcionamento admissivel (MPa)
Choques, vibragdo 0,5 < gadm < 2
Deslizante Normal 2 < gadm < 6
s Suave 6 < oadm < 10
Choques, vibragédo 6 < gadm < 10
Deslizante Normal 10 < gadm < 30
B COrge Suave 30 < gadm < 60
Choques, vibragdo 10 < gadm < 20
Fixa Normal 20 < oadm < 40
Suave 40 < gadm < 90

1 -Tipo de Montagem:Fixa
2-Condigoes de Funcionamento: Suave
| 3-Pressdo de Contacto admissivel (MPa): 40 a 90
> #Critério de Tresca - oeq
ol = 90EG6; # [Pa]
o3 = 40EG6; # [Pa]
oeq = ol — 03;# [Pa]

ol :==9.0x 10
03 =40x%10
oeq == 5.0 x 10’

> #Critério de Tresca - Teq

(C))

()

)

®

®

(10)



Teq = > s # [Pa]
eq = 2.500000000 x 10’ (11)
> #Verificacdo ao corte
Ft
T = s # [P
Acorte [Pa]
7 = 1.440000000 x 10’ (12)
> o= L.
(/s
eq = 1736111111 (13)

De acordo com o resultado da equacdo anterior, a tensdo de corte equivalente € cerca de 1,74 vezes
maior do que a tensao de corte, logo, estamos no regime elastico de deformagao. Portanto, verifica-se
| seguranca.
> #Verificacdo ao esmagamento

Ft

= ——— # [P,
oesmg Aesmag # [Pa]
oesmg = 2.857142857 x 107 (14)
> eql = ﬂ,
oesmg
eql == 1.750000000 (15)

De acordo com o resultado da equagao anterior, a tensdao equivalente € cerca de 1, 76 vezes maior do
que a tensdo de esmagamento, logo, estamos no regime elastico de deformacdo. Portanto, verifica-se

| seguranca.
De acordo com os resultados obtidos, a chaveta selecionada pode ser utilizada em servigo.

Para garantir a auséncia de deslizamento, no projeto teve-se em conta dois componentes um casquilho e
um pino, ambos a estabelecerem a unido entre o veio motor e o componente da roda que neste trabalho
foi designado de eixo da roda.




;> Restart
=Modelo CAD da mola

§

| Diagrama de Corpo Livre da Mola

Caracteristicas da Mola

_> # Diametro médio da mola
Dm := 50E—3; #[m]

# Diametro da sec¢do do arame
dm = 6E—3; #[m]

# Numero de espiras
ne =17,

# Angulo de Inclinagdo da Mola

50

# Modulo de Corte
G = 49-10%; #[ Pa]

Apéndice F - Estudo da Mola

Caracteristicas da Mola

o= evalf(arctan( 8, 43 ) ); # [Rad]

0y



# Delocamento mdximo admissivel

f=10; #/mm]
Dm = 0.050
dm = 0.006
ne =717

o = 0.1839434565
G := 49000000000

f=10 2)
;# Indice da Mola ou de Curvatura
D
> C:= evalf(—mj;
dm
C = 8.333333333 A3)
;Passo da Mola
> p:i=n-C-dm-1000- tan(t); # [mm]
p = 29.22411771 (C))

;Fator de Wahl (Kw) - coeficiente que induz o coef. de fadiga
(4-C)—1 0.615
> Kw:= ;
w evalf( (4-C)—4+ c ;
Kw == 1.176072727 5)

| For¢ca maxima na mola na situacdo mais desfavoravel:

> Fk:= 3354.464998; #[ N |
Fk := 3354.464998 6)

Como C<10, a curvatura é Grande, logo a equacdo que traduz a tensdo de corte induzida na mola é
| a seguinte

8- Fk-D
> = Kw- | ———=" |, # [Pa]
T-dm
m = 2.325486437 x 10° )
[ #Rigidez da Mola
4
> Kmola = %;#[ﬁ
8-Dm” -ne m
Kmola = 9072.000000 @®)

;Pela lei de Hooke, a forca necessdaria para comprimir a mola é dada pela equacdo seguinte:
Kmola-f

> Fmi= 000

s # [N]

Fm := 90.72000000 )

| De acordo como o resultado anterior, forca minima para comprimir a mola em 10 mm é de 90,72 N.

Com a forga calculada anteriormente, fez-se um estudo nao linear da mola e verificou-se que o
| deslocamento maximo da mola foi de 9,433 mm.




9433e+00 o

m 1,000e-30 ¢

_Detalhes da Malha:

URES {(mm)
9,433e+00
l 8,489 +00
_ 7,546e+00
_ 6,603e+00
_ 5,660e+00
4,716e+00
3,773e+00
l_ 2,830e+00
1,887¢+00
9,433e-01

1,000e-30
[E=1Plot Step: 13[E=]

Mesh Details L

Study name |Nonlinear 2* (-Default-)
DetailsMesh type | Solid Mesh

Mesher Used Blended curvature-based mesh
Jacobian points for High quality mesh 16 points

Max Element Size |3.13886 mm

Min Element Size |1,04627 mm

Mesh quality High

Total nodes | 31209

Total elements | 16571

Maximum Aspect Ratio |21,156

Pgrcentage of (_elements 99 3

with Aspect Ratio < 3 ’

Percentage of elements

with Aspe%t Ratio > 10 St

Percentage of distorted elements :0

Number of distorted elements 0

Reuse mesh for identical bodies | Off

Number of bodies that have reused mesh |0

Time to complete mesh(hh:mm:ss) |00:00:25

Computer name

f5 == 9.433; # [N]

s =11 ‘
Er = +=—-.100; #
/

> # Erro Relativo do deslocamento:

(> # Deslocamento méximo da mola para uma forca de 90,72 N - Solidworks:

f5 = 9.433

Er := 5.670000000



> # De acordo com o Software Solidworks, a forca minima para comprimir a mola em 10 mm é
de 117 N.
Fms == 117;# [N]

Fms == 117 (12)
(> # Erro relativo da for¢a na mola:
Eq = abs(Fms — Fm) 100;
Fm
Ea = 28.96825397 (13)

Em suma, apesar de haver uma diferenca de 28,97% entre a forca calculada analiticamente e a obtida
computacionalmente verifica-se que a for¢a calculada analiticamente ¢ muito proxima da forga real
| uma vez que a diferenga entre os deslocamentos foi de 5,67 %.

>
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