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Resumo

Ao longo dos ultimos anos diversas, companhias privadas e demais agentes ingressaram no
setor espacial da era do New Space para fomentar o desenvolvimento de novas tecnologias
e produtos acessiveis do ponto de vista tecnoldgico e economico principalmente para uso

em satélites e veiculos lancadores.

Nesse contexto a demanda por lancamento de nanossatélites cresce substancialmente
a cada ano e espera-se que tal tendéncia se perpetue ao longo dos proximos anos com a

entrada de cada vez mais agentes.

Assim, o foco do presente trabalho é apresentar uma analise de factibilidade que justi-
fique o desenvolvimento de um veiculo lancador de nanossatélites brasileiro que ao mesmo
tempo corresponda a tal demanda e permita o aperfeicoamento de capacidades estratégi-

cas no ambito da Forca Aérea Brasileira.

Para isso, analisou-se o ambiente de negdcios na dinamica do New Space para tal
veiculo e elaborou-se um modelo de negdcios Canvas para tal desenvolvimento, bem como

os valores agregados a Forca Aérea Brasileira oriundos do veiculo proposto.

De posse da andlise da factibilidade economica foi possivel justificar e levantar requisi-
tos para o desenvolvimento de um projeto conceitual do sistema propulsivo de um terceiro
estagio para o veiculo de sondagem VS-40, de modo a se analisar a factibilidade tecnold-
gica de uma abordagem de desenvolvimento tecnoldgico incremental com base na expertise
do Instituto de Aerondutica e Espaco em trabalhos passados, buscando diminuicao dos

recursos necessarios para o desenvolvimento do veiculo.

De posse de tais andlises foi possivel, ao final do trabalho, estimar parametros iniciais

do sistema propulsivo e analisar sua factibilidade.



Abstract

Over the past few years, several private companies and other agents have entered the space
sector of the NewSpace era to promote the development of new technologies and products
accessible from a technological and economic point of view, mainly for application in

satellites and launch vehicles.

In this context, the demand for launching nanosatellites grows substantially each year
and it is expected that this trend will continue over the next few years with the entry of

more and more agents.

Thus, the focus of this work is to present an analysis possibility that justifies the
development of a Brazilian nanosatellite-launched vehicle that, while corresponding to
such demand, allows for the improvement of strategic capabilities within the scope of the

Brazilian Air Force.

For this, the business environment in the NewSpace dynamics for such vehicle was
analyzed and a Canvas business model was elaborated for such development, as well as

the values added to the Brazilian Air Force arising from the proposed vehicle.

With the economic feasibility analysis, it was possible to justify and raise requirements
for the development of a conceptual design of a third stage propulsive system for the VS-
40 sounding rocket, in order to analyze the possibility of an incremental approach for
technological development based on the expertise of the Institute of Aeronautics and
Space in past works, seeking to reduce the resources necessary for the development of the

vehicle.

In possession of such analyses, it was possible, at the end of the work, to estimate

initial parameters of the propulsive system and analyze its possibility.
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1 Introducao

1.1 Motivacao

A principal motivagao para o desenvolvimento de um veiculo lancador nacional dentro
da Forca Aérea Brasileira é o atendimento as diretrizes e agoes expostas no Programa
Nacional de Atividades Espaciais 2012-2021 (AEB, 2012), dentre as quais destaca-se nesse

contexto:

e Promover a conscientizacao ptblica sobre a relevancia do setor espacial;

e Promover o aumento das capacidades nacionais de:

Defesa;

Monitoramento;
— Telecomunicagoes;

— Conhecimento do setor espacial;
e Dominio de tecnologias criticas de acesso ao espaco;

e Alcancar a capacidade de lancar satélites independentemente a partir do territorio

nacional;

De maneira secundaria, tem-se como motivacao a diretriz do comandante da FAB para
os anos de 2021-2022 (COMAER, 2021), na qual se destaca a necessidade de incremento
da atividade espacial brasileira, uma vez que os servicos espaciais sao essenciais e fazem
parte do dia-a-dia da populacao. Ainda, destaca-se que tal incremento permitiria um
maior desenvolvimento do Centro Espacial de Alcantara e, consequentemente, da regiao
de Alcantara-MA, do ponto de vista social e economico. No longo prazo, isto poderia

prover a autossustentabilidade de recursos para o desenvolvimento do setor espacial.
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1.2 Veiculos Desenvolvidos no Brasil

No Brasil, os tinicos veiculos ja desenvolvidos sao os denominados veiculos de sonda-
gem, ou seja, veiculos que tem por missao transportar a carga 1til e dar a ela condigoes
iniciais para que seus equipamentos e experimentos cumpram seus objetivos, mas que nao

sado capazes de alocar uma carga util em érbita. (FELIX, 2017)

Alguns exemplos tipicos de missao de veiculos de sondagem sao:

e Conduzir experimentos até uma camada especifica da atmosfera, ou fora dela, per-

mitindo ambiente de microgravidade;

e Conduzir uma carga ttil até uma posicao e velocidades pré-estabelecidas;

Ao longo do Programa Espacial Brasileiro (PEB), os veiculos de sondagem desenvol-

vidos no Brasil sao mostrados na Figura 1.1.

dh

]
a - . 11 =
A o £ 7N
Conda ll Sonda lll Sonda A WS-30 VS 30Oron VSB-30 Sonda IV WS40 VE.43

FIGURA 1.1 — Veiculos de sondagens brasileiros. Fonte: (AGENCIA..., 2021)

Dos veiculos expostos na Figura 1.1, os veiculos VS-30, VSB-30 e VS-40 ainda estao
ativos no TAE.

1.3 Objetivo

O objetivo desse trabalho é propor um veiculo lancador que atenda aos requisitos

impostos pelo PNAE prezando pelos seguintes diferenciais:

e Factibilidade tecnologica e economica;
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e Baixo tempo de desenvolvimento do projeto;
e Competitivo no cendrio internacional;
Nesse sentido, analisou-se a possibilidade de adaptagao de um veiculo de sondagem

brasileiro para se tornar um veiculo nano lancador, definindo requisitos e estimativas

iniciais para um projeto conceitual do veiculo proposto.



2 Revisao Bibliografica

2.1 Definicoes

Para o desenvolvimento desse trabalho, adotou-se algumas defini¢coes apresentadas nas
Tabelas 2.1 e 2.2.

TABELA 2.1 — Tipos de satélites e suas caracteristicas.(NASCIMENTO, 2013)

Classificacao | Massa (kg)
Minissatélite 100-500
Microssatélite 10-100
Nanossatélite 1-10
Picossatélite 0.01-1

TABELA 2.2 — Tipos de veiculos e suas caracteristicas.(TUGNOLI et al., 2019)

Classificagao Capacidade (kg)
Veiculo de Sondagem Nao coloca carga util em orbita
Nano lancador Capaz de colocar até 30 kg em orbita LEO
Micro langador Capaz de colocar até 500 kg em orbita LEO
Langador pequeno Capaz de colocar entre 500 kg e 2000 kg em 6rbita LEO
Langador médio Capaz de colocar entre 2000 kg e 20000 kg em érbita LEO
Lancador pesado Capaz de colocar entre 20000 kg e 50000 kg em 6rbita LEO
Lancador super pesado Capaz de colocar mais de 50000 kg em orbita LEO

2.2 Estado da Arte

2.2.1 Veiculos de Sondagem

Conforme descrito em 1.2, os veiculos de sondagem sao aqueles que realizam voos

em determinadas caracteristicas necessarias para um teste da carga tutil, porém, nao sao
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capazes de colocar uma carga em 6rbita. No contexto desse trabalho, se faz interessante

um estudo mais aprofundado do veiculo de sondagem brasileiro VSB-30.

2.2.1.1 VSB-30

O VSB-30 é um veiculo que nasceu a partir de uma consulta do Centro Aeroespacial
Alemao (DLR) ao Centro Tecnolégico da Aeronautica (CTA)/Instituto de Aerondutica
e Espago (IAE) visando a construgao de um booster para o foguete de sondagem VS-
30, apresentado em (VSB-30, 2018), com o intuito de fomentar o programa europeu de
microgravidade e de acordo com o interesse da Agéncia Espacial Brasileira (AEB) na édrea

de microgravidade.

Ainda, conforme exposto em (VSB-30, 2018), seu projeto iniciou-se em 2001, sendo
seu primeiro lancamento feito do Centro de Langamento de Alcantara (CLA), em 2004,
durante a Operagao Cajuana, e seu primeiro langamento internacional feito em 2005, no

Centro de langamento de Esrange, na Suécia.

Por fim, sua certificagdo foi realizada junto ao Instituto de Fomento e Coordenagao
Industrial (IFI) em 2004.

Na Figura 2.1 é possivel ver o lancamento do VSB-30 nos dois centros mencionados.

SR T
o
(a) Langamento do VSB-30 du- (b) Lancamento do VSB-30 du-
rante a Operagdo Rio Verde, no rante a Operagao Texus 48, na
CLA. Suécia.

FIGURA 2.1 — Campanhas de lancamento do VSB-30.

O VSB-30 é um veiculo suborbital, com dois estdgios que utilizam motor foguete
a propelente sélido que possui capacidade de prover um ambiente de microgravidade

(altitude acima de 110 km e com momento angular nulo) por cerca de 6 minutos, conforme
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consta em (VSB-30, 2018).

Suas principais caracteristicas fisicas sao mostradas na Tabela 2.3, enquanto suas

principais caracteristicas de voo sao mostradas na Tabela 2.4.

TABELA 2.3 — Caracteristicas fisicas do VSB-30. Fonte:(VSB-30, 2018)

Caracteristica Valor
Comprimento 12639,6 mm
Diametro dos estagios 557 mm
Massa total na decolagem 2579 kg
Massa de propelente Nao disponivel
Primeiro estagio 670 kg
Segundo estagio 874 kg
Massa prevista de carga 1util 400 kg

TABELA 2.4 — Caracteristicas voo do VSB-30. Fonte:(VSB-30, 2018)

Caracteristica Valor
Velocidade méxima 2000 m/s
Aceleracao maxima 11g

Mach maximo 6,9

Apogeu 276 km
Elevacao 87, 3°
Tempo de microgravidade 350 s

2.2.1.2 VS-40

Conforme exposto em (VS-40, 2019), o veiculo de sondagem VS-40 é um veiculo de 2
estdgios a propelente sélido, sendo o primeiro estagio um motor S40 e o segundo estagio

um motor S44.

Teve seu desenvolvimento iniciado na década de 90 como uma etapa intermediaria no
desenvolvimento do veiculo langador de satélites brasileiro (VLS-1), objetivando testar o

motor do 4° estagio do veiculo lancador em voo, o S44.

Foram realizados um total de trés lancamentos deste veiculo, sendo dois realizados no

Brasil, e um no exterior, mostrado na Figura 2.2.



CAPITULO 2. REVISAO BIBLIOGRAFICA 28
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FIGURA 2.2 — Langamento do veiculo VS-40 de Andoya na Noruega. Fonte: (VS-40, 2019)

As principais caracteristicas do veiculo sdo apresentadas na Tabela 2.5.

TABELA 2.5 — Principais caracteristicas do veiculo de sondagem VS-40. Fonte: (VS-40,
2020)

Caracteristica Valor

Comprimento Total | 6725 mm

Diametro maximo 1m
Massa Total 6235 kg
Massa de Carga Util | 500 kg
Apogeu 650 km

2.2.2 Veiculos Lancadores

Um veiculo langador é um foguete capaz de colocar uma certa carga em uma Oorbita
terrestre baixa (LEQO), conforme descrito em (TUGNOLI et al., 2019), sendo, no contexto
deste trabalho interessante o estudo de propostas de veiculos nano langadores, ou seja,

veiculos com capacidade de langar até 30 kg em 6rbita LEO, como definido na Tabela 2.2.

Para um levantamento das propostas de nano lancadores em desenvolvimento ou
ja desenvolvidos utilizou-se o banco de dados disposto em https://spacefund.com/
launch-database/, sendo encontrado 13 lancadores dessa categoria dentre os mais de

160 disponiveis no banco de dados.
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Destaca-se nesse trabalho 2 projetos apresentados a seguir: Beyond FEarth Launch
System e SS-520-5.

2.2.2.1 Beyond Earth Launch System

Este veiculo, mostrado na Figura 2.3, estda sendo desenvolvido pela empresa Beyond
FEarth (TRL 3), com o principal diferencial de ser um veiculo portétil, ou seja, é um
veiculo que pode ser enviado para qualquer centro de lancamento dentro de contéineres
convencionais de navios, e lancado de acordo com a necessidade do usudrio, portanto,
é um veiculo com langamento responsivo. A importancia de tal veiculo é que, dentre os
veiculos presentes no banco de dados, ele é o inico nanolancador que possui como objetivo

um diferencial atrelado a responsividade.

FIGURA 2.3 — Beyond Earth Launch System. Fonte: (Anénimo, 2021)

O veiculo é composto de trés estagios, sendo os dois primeiros com propelente sélido, e
o terceiro estdgio com o par bipropelente liquido NOy/Alcool. Ainda, a capacidade desse

veiculo é colocar em drbita sol sincrona uma carga 1til de até 30 kg. (Anénimo, 2021).

2.2.2.2 SS-520-5

O veiculo SS-520-5 desenvolvido pela Agéncia de Exploracao Espacial Japonesa (JAXA),
é o resultado de um programa fundado pelo ministério da economia, comércio e industria
japonés (METTI), cujo objetivo foi o desenvolvimento de pequenos foguetes e microssatéli-
tes & pregos competitivos com base em tecnologia COTS japonesa. (INATANT; OHTSUKA,
2018).

Com base no orcamento limitado, uma solucao mais eficiente e efetiva foi adaptar o

veiculo de sondagem SS-520 para um veiculo langador, de acordo com (INATANT; OHTSUKA,
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2018), projeto financiado em conjunto com o setor privado japonés, mais especificamente

com a [HI Aeroespace e com a Canon FElectronics, sendo o projeto idealizado conforme a

Figura 2.4.
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FIGURA 2.4 — Compartilhamento de trabalho e novos desenvolvimentos do SS-520 como

langador. Fonte:(INATANI; OHTSUKA, 2018)

O veiculo lancador é um foguete de 3 estagios com propelente sélido, sendo os 2

primeiros um SS-520 cada, e o terceiro um pequeno estagio.

Por ser baseado em um foguete de sondagem com capacidade limitada, foi necessario

minimizar o sistema, segundo (INATANI; OHTSUKA, 2018). Para isso, algumas medidas

foram adotadas:

1. No controle de navegagao (NGC) foi decidido orbitar o satélite com apenas a dire¢ao

do langamento do segundo estagio;

e A partir do segmento solo era decidido se a ignicao do segundo estagio poderia

ocorrer ou nao;

2. A estabilizacao do foguete é feita pelo spin de acordo com uma Rhumb-line de

controle;

e E o0 Unico momento de controle de atitude, o segundo e terceiro estagio apenas

corrigem as pertubacoes advindas da combustao;

e O spin continua até que o satélite seja posto em drbita;

3. Reduzir a massa da avionica;
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e Reducao de massa dos componentes e miniaturizagao;

e Ponto primordial para o sucesso da missao;

Tais consideragoes sao comentadas em (INATANT; OHTSUKA, 2018), sendo a composigao

do SS-520-5 mostrado na Figura 2.5, bem como as principais caracteristicas mostradas na

Tabela 2.6, onde RCS significa Rhumb-line control system.

payload | Light Weight PAF 3rd Sobid Motor | 2/3 Josmt & 2% Owter Cylinder | Avomics Unmt ]
| onboard plate
3U- Laght werght R-SAD{ Safe Laght Wesghat Laght Weight Light Weight
Alusunum Sheet metal | Arm-Device) Tepology opaimal | SUS <> Al Coampact
3%g GPS Antenna & Propellane:78kg | design Harness assembly | Sheet Bastery
Device Board lsp:282.08 Alusunum Distnbuted
High strucrure | Harmess assembly bamery & dam
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/ "
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.\au 2™ Sobd Motor 1/2 Joine Rbum-hne Control Shipper :Shde & 1" Sohd Mesor
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Modified | Existing Motor Exuang 4 vabves for Piech Yaw, Laght Weighe Exsbng
from Of 55520 recket Structure and Rell Coneral SUS = Al Seructure
onpnal | having 2 stages. Fuel: Cold CN2 1. 2kg Harress assembly
RCS thrase 127N

FIGURA 2.5 — Composigao e desenvolvimento do SS-520-5. Fonte:(INATANT; OHTSUKA,

2018)

TABELA 2.6 — Caracteristicas fisicas do veiculo SS-520-5. Fonte: adaptado de (INATANT;

OHTSUKA, 2018)

Item Caracteristica Especificacao
Comprimento - 9855 mm
Massa na decolagem - 2579 kg
Diametro Referéncia 520 mm
Diametro Empenas 1795 mm
Primeiro estagio Propelente sélido 1594 kg
Segundo estagio Propelente sélido 324,9 kg
Terceiro estagio Propelente sélido 78,7 kg
Estabilizagao de atitude Spin estdvel pelas empenas Taxa de spin: 1,6 Hz +0,2
Controle de atitude Controle de rhumb-line e controle ativo de nutacao Maéximo de 80
RCS Gas frio 1,2 kg e empuxo de 13,7 N
Carga ttil 4 kg Orbita: 180 km x 1800 km

O design do segundo e terceiro estagio foi feito como mostrado na Figura 2.6, se-
gundo (INATANT; OHTSUKA, 2018), para dar capacidade ao veiculo de sondagem SS-520

de satelizacgao.
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Firing separation 2nd/3rd inter-stage
Firing \ Avio mount plate 81 motar

FIGURA 2.6 — Composigao do 2° e 3° estdgio do SS-520-5. Fonte:(INATANI; OHTSUKA,
2018)

As caracteristicas do 3° estdgio sao mostradas na Tabela 2.7, onde CFRP significa
polimero de fibra de carbono reforgado e R-SAD significa sistema remoto de seguranca e

ativamento do dispositivo.

TABELA 2.7 — Caracteristicas do 3° estdgio. Fonte: adaptado de (INATANI; OHTSUKA,
2018)

Componente Caracteristica Especificacao
Tempo de queima 25,6 s
_ Empuxo no vacuo 12,76 kN max
Grao Propelente . )
Pressao 6,22 MPa max
I, no vacuo 282,6 s
Case do motor Material CFRP
Tubeira Material CFRP
Tipo BP-211J
Propelente
Massa 78,7 kg
Massa Sem tubeira 86,27 kg
) o L Tipo Motor de boost
Dispositivo de ignicao
R-SAD com tempo de delay Delay de 5s

Visando a reducao no peso do veiculo, fez-se a montagem do GPS bem como dos

receptores diretamente na estrutura de montagem do satélite, mostrada na Figura 2.7.

[P ——

FIGURA 2.7 — Estrutura de montagem do satélite no SS-520-5. Fonte:(INATANI; OHT-
SUKA, 2018)
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Por fim, a sequéncia de eventos da missao do SS-520-5 é mostrada na Figura 2.8.

i .
Flight Safe Control Phase
B2 motor separation TRICOM-1R separation
— I ww - o
Rhum-line Control system separation B2 motor ignition B3 motor ignition

Rhum-line Control start,
&

(spinup)
B1 motor separation _
Fairing separation Y Event Time(sec)
» B1 motor ignition 0
4 Fainng separation 65
« B1 motor separation 66
B1 mator burning ¢ Fhum-line Control start 80
Rhum-line Control system separation 151
¥ B2 motor ignition 170+alpha
B1 motor ignition B2 motor separation 225+alpha
W B3 motor ignition 228+alpha
{/ Launch from guide-rail Satellite separation 450

FIGURA 2.8 — Sequéncia de eventos (CONOPS). Fonte:(INATANI; OHTSUKA, 2018)

Como resultado de voo, o foguete foi capaz de satelizar com sucesso o CubeSat Tricom-

1R, e os dados de voo obtidos sao os mostrados na Tabela 2.8.

TABELA 2.8 — SS-520-5 planejamento e resultado de voo. Fonte: adaptado de (INATANT;
OHTSUKA, 2018)

Parametro Planejado | Resultado
Apogeu (km) 1910 2010
Perigeu (km) 181 183

Inclinagao (graus) 30,76 30,78
Semi-eixo maior (km) 7425 7475
Excentricidade 0,1164 0,1222

2.3 Ferramentas de Analise de Viabilidade Economica

2.3.1 Ambiente de Negocios: O New Space

Com base no exposto em (TUGNOLI et al., 2019), o New Space é um novo contexto
no cenario internacional para o setor espacial, surgido a partir de novas abordagens para
atividades espaciais e possibilitando uma mudanca de foco do setor publico para o setor

privado. Suas principais tendéncias sao sumarizadas na Figura 2.9.
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FIGURA 2.9 — Principais tendéncias da dinamica do New Space. Fonte: adaptado de
(TUGNOLI et al., 2019)

O New Space é possivel a partir de um cendrio favoravel de politicas espaciais e mo-
delos de negocios, frequentemente contrastando o "Traditional Space”, por ser um modelo
mais orientado pelas exigéncias de mercado de tecnologias espaciais do que pelas estraté-
gias e objetivos politicos dos governos. Ainda, do ponto de vista financeiro, o New Space
diferencia-se do modelo tradicional pela crescente quantidade de investimentos provenien-
tes do setor privado frente aos do setor piblico, evidenciando uma crenca na lucratividade
de tais desenvolvimentos. Ou seja, o New Space é o resultado de uma nova forma de se

conduzir as atividades espaciais.

Entretanto, o ambiente do New Space ainda esta em consolidacao, uma vez que mesmo
as instituicoes privadas do setor espacial hoje ainda atuam como fornecedores para pro-

gramas governamentais, e, portanto, sao dependentes de financiamento publico.

O ambiente de desenvolvimento do New Space é geral marcado por duas caracteris-
ticas: abordagem industrial inovadora e solugoes de mercados disruptivas. Do ponto de
visa de abordagens inovadoras, destacam-se técnicas como: otimizagao de organizagao
industrial, economia de escala, cadeia de fornecedores racionalizadas e integracao vertical,
arquiteturas padroes, utilizacao de tecnologia comercial, entre outros. Ja do ponto de
vista de solugoes disruptivas destacam-se o desenvolvimento de solugoes com capacidade

de diruptora dos mercados existentes ou criagao de novos mercados, tais como: estraté-
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gia de redugao de preco agressiva, solugoes de integragao e personalizagao para diferentes
missoes, flexibilidade de langamentos e disponibilidade de langamentos (langamentos mais

responsivos do ponto de vista deste trabalho), entre outros.

Em geral, o New Space também é associado ao crescente niimero de direcionamento de
mercado, tanto do segmento downstream quanto do upstream. Do segmento downstream,
pode-se destacar o aumento do lancamento de CubeSats e megaconstelagoes de satélites.
Por outro lado, do segmento upstream, destaca-se o aumento de projetos de micro e
nano lancadores dedicados aos pequenos satélites, visando atender esse nicho de mercado
crescente. Porém, tanto a sustentabilidade quanto a lucratividade desse mercado ainda

necessitam ser comprovadas.

2.3.2 Analise de Demanda de Nanossatélites

Para se analisar a demanda de nanossatélites, inicialmente é necessario um vislumbre

das quantidades de nanossatélites lancados nos tultimos anos, mostrado na Figura 2.10.

Nanosatellite launches with forecasts www.nanosats.eu
800 - Lounched Monosats predicts over 2500 nancsatelites to It'_;l.l.;;h in & years 720
750 Il Launch failures
Il Arnounced launch year
700 Nanosats.eu (2020 January) prediction
650 = Nanosats.eu (2018 January) prediction 645
= SpaceWaorks 2020 (1-50 kg) forecast :
600 = SpaceWorks 2019 (1-50 kg) forecast
550 - 3paceWorks 2018 (1-50 kg) forecast . 545
«SpaceWorks 2017 (1-50 kg) forecast
o 500 = SpaceWorks 2014 (1-50 kg) forecast
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FIGURA 2.10 — Lancamentos de nanossatélites com previsoes. Fonte: (KULU, 2021)

Da Figura 2.10, é possivel notar o expressivo aumento de nanossatélites de 2020 para
2021, podendo ser justificado, principalmente, por lancamentos adiados do ano de 2020
por conta da pandemia da COVID-19. Porém, pelas projegoes espera-se um aumento do

nimero de nanossatélites lancados nos préximos anos.



CAPITULO 2. REVISAO BIBLIOGRAFICA 36

Entretanto, para atribuir ainda mais significado ao crescimento do lancamento de
nanossatélites, e nao apenas um reflexo do aumento de langamentos de pequenos satélites

do contexto do New Space, é interessante ressaltar os dados presentes na Figura 2.11.
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FIGURA 2.11 — Distribuigbes de pequenos satélites por massa (2012-2019). Fonte:
(BRYCE..., 2020)

Da Figura 2.11, é interessante ressaltar que, apesar do aumento do niimero de pequenos
satélites lancados, embutido na tendéncia do New Space, o ntimero de nanossatélites
lancados permaneceu como sendo o de maior porcentagem dentro da categoria, mesmo
em 2019, quando os satélites da constelagao Starlink comecaram a ser lancados, os quais

se enquadram na categoria de microssatélites.

Uma vez consolidada tal importancia dos nanossatélites dentro da categoria de peque-
nos satélites, faz-se necessario entender os tipos de nanossatélites mais lancados. Para

isso, os dados expostos na Figura 2.12 sao relevantes.
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FIGURA 2.12 — Nanossatélites langados por tipos. Fonte: (KULU, 2021)

Da Figura 2.12, ressalta-se que o principal formato de nanossatélite langcado é o Cu-
besat 6U, ilustrado na Figura 2.13, indicando que os possiveis deployers do veiculo a ser
proposto deve ser capaz de ser compativel com tal formato e, ainda, que nanolancadores
com capacidade de até 8 kg sao capazes de atender a demanda do principal formato de

nanossatélite utilizado.

FIGURA 2.13 — Exemplo de nanossatélite de forma 6U. Fonte:(6U..., 2021)

Dentro do contexto de Forca Aérea Brasileira, é interessante ressaltar a aplicabili-
dade dos nanossatélites, o que justificaria sua demanda e, consequentemente, um veiculo

lancador de nanossatélites. Para isso, consideraremos o exposto na Figura 2.14.
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FIGURA 2.14 — Aplicagoes militares de nano e microssatélites. Fonte:(WILLIAMS, 2020)

Assim, nota-se da Figura 2.14 que a principal demanda para nanossatélites dentro da
FAB seria sua aplicabilidade no contexto de demonstracao e validacao de tecnologias de
acesso ao espago, justificando uma necessidade de acessibilidade ao espago para desenvol-

vimento de tais aplicagoes.

Por fim, espera-se que a demanda por langamento de nanossatélites aumente na Amé-
rica Latina com a possibilidade de acesso ao espaco por um veiculo desenvolvido e lancado
do solo brasileiro, uma vez que o nimero de tais satélites desenvolvidos por paises dessa
regiao é baixo frente aos Estados Unidos e a regiao da Europa, conforme exposto na Fi-
gura 2.15. Assim, a disponibilidade de langamentos pode desencadear um potencial nicho

de mercado nessa regiao.
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FIGURA 2.15 — Nanossatélites langados por paises. Fonte: (KULU, 2021)

2.3.3 Analise de Solugoes Substitutas

Para entender melhor qual a competitividade de um veiculo nanolancador de lanca-
mento responsivo € necessario analisar quais as principais caracteristicas das principais
solugbes existentes atualmente, feito conforme o exposto em (TUGNOLI et al., 2019). As

quatro principais solugoes para o lancamento de pequenos satélites sao:

Piggyback: essa solucao permite que os satélites sejam langados a partir das "sobras”

de espaco em veiculos lancadores que possuem uma carga util principal;

e Rideshare: essa solugao nao possui um cliente principal para a missao do langador, e
consiste na divisao da capacidade de carga 1util de um veiculo lancador entre diversos

pequenos satélites;

e Liberagao da ISS: essa solucao consiste na liberagao do satélite diretamente da

estagao espacial internacional;

e Lancadores dedicados: essa solucao consiste do lancamento de pequenos satélites

por meio de lancadores de capacidade reduzida, ou seja, nano ou micro lancadores;

Cada solugao apresentada possui suas vantagens listadas na Tabela 2.9. (TUGNOLI et
al., 2019)
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TABELA 2.9 — Caracteristicas das principais solucoes para lancamento de satélite.

Solugao

Caracteristicas

Piggyback

Uma das mais utilizadas atualmente
Preenchimento do espaco em excesso dos veiculos
Perdendo espaco para rideshare

Bom custo beneficio (as vezes gratis)

Rideshare

Veiculo mais acessivel é o indiano PSLV
Alocacao de diversas cargas tuteis até cumprir a capacidade de lancamento
Nao ha cliente principal
Maior flexibilidade de parametros
Maior frequéncia de lancamentos
Ganha relevancia com o aumento da demanda
Fornece melhor timing para as empresas

Adaptacoes dos veiculos atuais podem fomentar essa estratégia

Liberacgao da ISS

Aumento da vida ttil
Limitado pela capacidade do Kibo’s airlock
Limitado pela frequéncia de missbes para a ISS
A érbita é limitada pela 6rbita da ISS

menor custo para cargas uteis cientificas

Lancadores dedicados

Cada veiculo pode focar em um nicho de mercado
Lancadores de satélites inicos ou de varios satélites
Diversos lancamentos por ano dedicados para pequenos satélites
Total controle dos parametros da missao

Fomentar novas oportunidades de exploracao espacial

A partir da Tabela 2.9, é possivel elaborar um benchmarking para o langamento de

satélites considerando os seguintes parametros: disponibilidade do veiculo, frequéncia de

voo, custo-beneficio e flexibilidade de parametros. O benchmarking elaborado, conforme
(TUGNOLI et al., 2019), pode ser visto na Tabela 2.10 e na Figura 2.16.

TABELA 2.10 — Benchmarking das estratégias de lancamento para pequenos satélites.
Fonte: adaptado de (TUGNOLI et al., 2019)

Piggyback | Liberacao da ISS Rideshare Langadores dedicados

Disponibilidade do veiculo Média Muito baixa Alta Alta
Frequéncia de voo Baixa Média Alta Muito alta
Custo-beneficio Muito alta Média Média para alta Médio para baixa

Flexibilidade de parametros Baixa Muito baixa Alta Muito alta
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FIGURA 2.16 — Benchmarking das estratégias de langamento para pequenos satélites.
Fonte: (TUGNOLI et al., 2019)

2.3.4 Analise de Novo Produto
2.3.4.1 Modelo de Negocios: Canvas

Um modelo de negdcios Canvas, conforme descrito em (OSTERWALDER et al., 2010),
¢ uma estratégia para representar a logica pela qual uma organizagao visa agregar valor
abrangendo as 4 principais areas de um negdécio: clientes, oferta, infraestrutura e viabili-

dade financeira.

Tal modelo de negdcios é constituido de 9 componentes bésicos:

e Segmento de Clientes/Segmentos de Mercado: uma organizagao serve a um ou di-

versos Segmentos de Clientes;

e Proposta de Valor: busca resolver os problemas do cliente e satisfazer suas necessi-

dades com propostas de valor;

e Canais: as propostas de valor sao levadas aos clientes por Canais de comunicacao,
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distribuicao e vendas;

e Relacionamento com Clientes: o relacionamento com clientes é estabelecido e man-

tido com cada segmento de clientes;

e Fontes de Renda: as fontes de receita resultam de propostas de valor oferecidas com

sucesso aos clientes;

e Recursos Principais: os recursos principais sao os elementos ativos para oferecer e

entregar os elementos previamente descritos;
e Atividades-Chave: atividades-chave da organizacao;

e Parcerias Principais: algumas atividades sao terceirizadas e alguns recursos sao

adquiridos fora da organizacao;

e Estrutura de Custos: os elementos do modelo de negdcios resulta na estrutura de

custo;

2.3.4.2 Proposta de Valor

A partir do Modelo de Negoécios Canvas, mostrado na Figura 4.1, é possivel criar
um Modelo de Valor Canvas, segundo (OSTERWALDER et al., 2015), visando evidenciar
o entendimento do perfil do usuario do veiculo e descrever como o veiculo proposto cria
valor para aquele usuario, com isso, é possivel identificar se de fato a proposta de valor
do veiculo esta coerente com o perfil do usuario. Ou seja, buscando uma abordagem mais
detalhada dos blocos Proposta de Valor e Segmentos de Mercado do Modelo de Negécios

Canvas.

Para cada segmento de mercado, faz-se necessario a criacao de um Modelo de Valor,
objetivando validar a proposta criada, sendo a estruturacao completa de um Modelo de

Valor Canvas mostrada na Figura 2.17.
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FIGURA 2.17 — Modelo de Valor Canvas. Fonte: (TUGNOLI et al., 2019)



3 Metodologia e Métodos

3.1 Fluxograma de Decisao

Para analise de factibilidade do projeto proposto neste trabalho, espera-se seguir a

abordagem exposta na Figura 3.1 para conclusao final.
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FIGURA 3.1 — Fluxograma para tomada de decisao deste trabalho. Fonte:Autor



4 Viabilidade Economica Preliminar

4.1 Analise de Mercado para Veiculos Lancadores

4.1.1 Modelo de Negécios Canvas

Visando o projeto de um nanolancador a ser desenvolvido no TAE, elaborou-se o Modelo

de Negdcios Canvas mostrado na Figura 4.1.

I Parceiros Chave Atividades Chave
Governo Federal Levantamento de novos
requisitos
FAB
P&D
AEB

I Recurso Chave

Infraestrutura
Centro de Langamento

Know-How da equipe
I Estrutura de Custos

Testes e ensaios
Manufatura do veiculo

Manuten¢ao do veiculo

Proposta de Valor

Baixo custo de
lancamento

Flexibilizagdo de
parametros de missdo

Langamento responsivo

Relacdo com o cliente Segmentos de
Mercado

Manual do usuario FAB

Consultoria de Instituicdes Privadas

compatibilidade

Universidades

I Canais

EMAER
Edital

Parcerias de Pesquisas

I Fontes de Renda

Venda de veiculos

Governo Federal

Venda de lancamentos

FIGURA 4.1 — Modelo de Negécios Canvas do Veiculo Nanolangador.

A escolha de cores utilizada na Figura 4.1 possui como objetivo evidenciar o principal

valor gerado associado a cada segmento de mercado, bem como qual recurso e qual canal

esta relacionado a cada parceiro chave.

Nesse sentido, considerou-se que, para a Forca Aérea Brasileira, o principal valor ge-



CAPITULO 4. VIABILIDADE ECONOMICA PRELIMINAR 46

rado pelo desenvolvimento do veiculo proposto é a responsividade de lancamentos, sendo
possivel lancamentos de nanossatélites visando a reposicao imediata de dispositivos de
defesa ou auxilio ao atendimento de ocorréncias em lugares de dificil acesso ou dificil
observacao, como a verificacao da extensao de dano ambiental ou busca por destrocos
em acidentes aéreos. Ja com relagao ao canal de comunicagao, entende-se que para FAB
ocorreria visando necessidade de cumprimento de alguma missao de agao imediata, como
missoes de salvamento, monitoramento ou guerra, por exemplo, necessitando de um pron-

tidao na resposta.

Ainda com relacao a FAB, sua posicao como parceiro-chave se justifica na disponibi-
lidade de recursos chave, uma vez que a FAB, em conjunto com a AEB, fornece ao IAE
recursos de infraestrutura para testes e ensaios no desenvolvimento de novas tecnologias,
bem como o direcionamento de pessoal capacitado para funcao para trabalhar no IAE,

por fim, também pela disponibilidade dos centros de lancamentos para o veiculo, como

CLA e CLBIL

Para o segmento de mercado de instituigoes privadas, considerou-se o principal valor
gerado pelo baixo custo de langamento, tornando assim o espago acessivel para um nimero
maior de institui¢oes e diminuindo a berreira de entrada nesse setor do ponto de vista
orcamentario para empresas sediadas no Brasil. Entende-se que tal incentivo se daria por
intermédio da AEB, justificando sua posicao como parceiro-chave, uma vez que por meio
de editais de convocacao ela seria responsavel por fomentar o desenvolvimento de empresas
nacionais do setor espacial e por ser o elo de ligacao de tais empresas com lancamentos

disponibilizados pelo TAE.

Ja para o segmento de mercado de universidades, entende-se que o principal valor
gerado ¢ a flexibilizagao dos parametros de missao, uma vez que o principal objetivo de
missoes espaciais oriundas de universidades sao programas de desenvolvimento cientifico,
os quais podem exigir a utilizacao de érbitas nao usuais por satélites comerciais para
observacao de determinado fenomeno. Ainda, entende-se que o contato entre o IAE e as

universidades se daria por parcerias de pesquisas e projetos cientificos.

Por fim, as informacoes em amarelo mostradas na Figura 4.1, referem-se a atribuicoes
do TAE para o desenvolvimento do veiculo. No bloco atividades-chave, cabe ao TAE
entender quais os novos requisitos emergentes do mercado de veiculos lancadores, quais
as particularidades das missoes atuais e futuras, e quais adaptacoes sao requeridas pelos
segmentos de mercado para que o valor gerado seja maior, e, assim, uma vez de posse de
tais requisitos ser capaz de pesquisar solugoes para o desenvolvimento de novas versoes

do veiculo que atendam esses requisitos.

Do ponto de vista de estrutura de custos, visando principalmente a P&D, cabe ao

IAE os custos de testes e ensaios das solugoes propostas, da concepc¢ao e manufatura do
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veiculo para elaboracao de tais testes, bem como da manutencao do veiculo para manté-lo
em prontidao de lancamento, uma vez que que busca-se gerar o valor de uma resposta

imediata de lancamento, apesar dessa atividade gerar um custo associado.

Uma vez que o TAE é uma organizacao militar, portanto, uma instituicao publica, sua
fonte de renda é oriunda apenas do Governo Federal, bem como de érgaos relacionados
ao governo, por exemplo o Ministério da Defesa e a AEB, sendo assim demais fontes de

renda como venda dos veiculos e venda de lancamentos nao se justifica.

Por fim, as atividades ligadas ao bloco de relacao com o cliente incluem principal-
mente o fornecimento de um manual do usudrio, para que o cliente saiba como deve ser
desenvolvido o nanossatélite para que seja compativel com o veiculo fornecido, bem como
a prestagao de consultoria e validagao no decorrer do projeto do nanossatélite, de modo
que a compatibilidade e integrabilidade com o veiculo seja respeitada e a missao efetuada

COIIl SucCesso.

4.1.2 Proposta de Valor

Tomando como base a Forca Aérea Brasileira, entendido como o principal segmento
a ser atendido pelo veiculo a ser desenvolvido no TAE, tem-se o Modelo de Valor Canvas

mostrado na Figura 4.2.
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FIGURA 4.2 — Modelo de Valor Canvas para o segmento FAB.. Fonte: Autor

Considerando o exposto em (TUGNOLI et al., 2019), elaborou-se uma proposta de valor
completa com diferentes segmentos de mercado, contemplando quais as principais neces-
sidades, quais as vantagens e desvantagens de um veiculo langador dedicado ao segmento
de micro e nanossatélites, e quais os obstdculos de entrada nesse setor, tal proposta é

mostrada na Tabela 4.1. Ressalta-se que, com relagao ao preco de um veiculo dedicado,
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em (TUGNOLI et al., 2019) os veiculos citados sd@o mais caros frente as solugdes atuais.
Entretanto, espera-se no desenvolvimento do veiculo proposto nesse trabalho a utilizacao
de legado de demais projetos ja realizados e de sucesso no IAE visando a concepc¢ao de

um veiculo dedicado de baixo custo.

TABELA 4.1 — Proposta de valor para o veiculo lancador de nanossatélites. Fonte: adap-
tado de (TUGNOLI et al., 2019)

Clientes

Principais necessidades

Vantagens dos Micr

dores

Fr dos Microl d

es

Obstéculos

Constelagoes

(Sensoreamento e telecomunicacao)

* Tempo de acesso;

* Orbitas especificas

* Disponibilidade

* Cronograma

* Capacidade limitada;

* Prego;

* Langadores maiores podem ser mais eficientes

* Competi¢ao com "rideshares”;

* Flexibidade

Substitui¢do em constelagoes * Orbitas especificas * Disponibilidade * Depende do sucesso de megaconstelagoes

* Flexibidade

Desenvolvimento cientifico; * Baixo prego; * Disponibilidade * Capacidade limitada; * Niimero limitado de missoes;

P & D; * Cronograma * Preco; * Competiciao com piggyback
Demonstragao de tecnologia; * Flexibidade * Competigao com rideshare;
Universidade * Baixo prego; * Disponibilidade * Prego; * Baixa possibilidade de missdes;

Educacao * Pregos muito elevados para essa classe;

CubeSats amador

Defesa * Prontidao de acesso; * Disponibilidade * Ntmero limitado de missoes;

* Precisio de ac * Cronograma * Parcialmente suprido por vefculos ndo comerciais;

* Prego nao ¢ o diferencial; * Flexibidade * Necessidade de certificagdo militar para lancamento;

4.2 Diferencial Competitivo

Do exposto na secao 2.3.3, entende-se que a estratégia de um veiculo lancador dedi-
cado para pequenos satélites nao possui uma boa relacao de custo-beneficio, ainda, seu
diferencial de frequéncia de voo e flexibilidade de parametros necessita da consolidagao

do modelo de negdcios de constelacoes para que seja validado.

Assim, entende-se que para uma melhora desse cendrio seria um aumento de seu custo-
beneficio por meio do barateamento de seu projeto em uma etapa inicial, com isso, propoe-
se para o desenvolvimento do veiculo nano lancador brasileiro a utilizacao dos estagios
do VSB-30 (ou VS-40) como seus dois estdgios iniciais, visando a utilizagdo de heranga
tecnoldgica, o que tornaria o desenvolvimento do veiculo mais eficiente do ponto de vista

economico e de tempo de projeto.

Do ponto de vista economico, a sua reducao se daria por dois aspectos:

e Heranca tecnoldgica do veiculo: permite menor utilizacao de recursos no desenvol-
vimento dos primeiros estagios, mantendo o foco apenas nas eventuais adaptacoes

necessarias para tal aplicacao dos estagios do VSB-30 (ou VS-40);

e Heranca tecnoldgica do CLA: permitiria um menor numero de modificacoes no CLA,
dado que o centro ja é capaz de lancar o VSB-30 (ou VS-40), modelo para o desen-

volvimento do veiculo lancador;

J& do ponto de vista de tempo de desenvolvimento, a reducao se daria na concentracao

de esforcos para o desenvolvimento das adaptacoes necessarias dos estagios iniciais do



CAPITULO 4. VIABILIDADE ECONOMICA PRELIMINAR 49

VSB-30 (ou VS-40), logo, ja em grande parte validados o que diminui a necessidade de
execucao de ensaios. Ainda, permitiria uma concentracao maior no desenvolvimento de
um 3° estdgio, responsdvel pela insercao de carga util em dérbita, e, uma vez que o tltimo
estagio em geral possuir menor empuxo associado, as instalacoes do IAE poderiam ser

suficientes para seus ensaios e desenvolvimento.

Por fim, a diferenciacao do veiculo proposto dada pela capacidade responsiva se jus-
tifica pela aplicabilidade de tal caracteristica a missoes militares, como missoes de defesa
ou de monitoramento e sensoreamento para busca e resgaste. Ainda, nao ha estratégia
plenamente responsiva, conforme ilustrado pela Figura 2.16. Sendo assim, ao se atingir
tal capacidade é possivel o desdobramento de novas aplicagoes e novos nichos de mercados
para serem atendidos por tal capacidade, a qual, a depender da aplicacao, pode ponderar
com maior valor atribuido a responsividade do que ao custo-beneficio, como no caso de

missoes militares.



5 Fundamentacao Teorica

5.1 Proposta de Trabalho

A proposta do presente trabalho é elaborar um projeto conceitual para o sistema
propulsivo de um tultimo estdgio em um veiculo de sondagem ja existente no ambito
nacional, denominado SX, objetivando tornar tal veiculo um veiculo lancador. Com isso,
neste capitulo, abordaremos a fundamentacao tedrica referente ao planejamento de uma
missao e o desempenho de foguetes, englobando conceitos e equagoes importantes a serem

aplicadas em capitulo posterior.

5.2 Engenharia de Sistema

Com base no exposto em (LARSON, 2009), a engenharia de sistemas é uma abordagem
multidisciplinar com o objetivo de desenvolver um sistema operéavel e que seja uma solugao
balanceada capaz de atender tanto os requisitos como as restricoes de um projeto para

um sistema complexo.

Entretanto a engenharia de sistemas nao se baseia apenas nos detalhes de requisitos e
interfaces de um subsistema, mas sim, na capacidade de obter a melhor solucao para um
determinado problema, visto que diferentes possibilidades atendem determinada missao,
o objetivo da engenharia de sistemas ¢é escolher o melhor design para uma solucao, e, a
partir de tal escolha, garantir que os detalhes técnicos de projeto sejam atingidos. Sendo,

portanto, melhor aplicado nas fases conceitais de um projeto de um sistema complexo.

Por fim, faz parte da equipe de engenharia de sistemas a realizacao das seguintes
atividades durante o ciclo de vida de um sistema espacial, conforme (LARSON, 2009) e
(NASCIMENTO, 2013).

e ”A determinagao das necessidades das partes interessadas (stakeholders) e quais sao

os critérios de sucesso da missao”;

e ”A identificacao de requisitos de alto nivel criticos para a missao e o entendimento
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dos critérios de aceitacao”;
e A criacao do conceito da missao e das arquiteturas fisicas e funcionais”;

e "0 desenvolvimento do conceito de operacoes e a integragdo com o conceito da

missao e com os requisitos de alto nivel”;
9 : : 74 : .,
e 70 projeto de interfaces criticas entre os elementos da arquitetura”;

e "0 desenvolvimento de requisitos sem qualquer ambiguidade derivados do conceito

de missao, da arquitetura, do conceito de operacoes e das interfaces definidas.”

5.3 Motor Foguete

5.3.1 Principio de Funcionamento

Conforme discorrido em (TURNER, 2009), a Lei de Acao e Reagdo, também conhe-
cida como 3 Lei de Newton, implica que uma forca exercida em uma direcao acarreta
outra forca com direcao contraria e mesma intensidade. No caso de um motor foguete a
propelente sélido (MFPS), tal lei se aplica devido & ejecao de gases em alta velocidade re-
sultantes da combustao de um grao propelente, assim, com a ejecao, e, consequentemente

a reducao da massa, o foguete é acelerado como esquematizado na Figura 5.1.

FIGURA 5.1 — Principio de Funcionamento de um Motor Foguete. Fonte:(Anénimo, 2000)

5.3.2 Principais Componentes

Um MFPS é composto por diversos componentes, sendo os principais apresentados na

Figura 5.2, e, aqueles abordados no escopo do presente trabalho, detalhados a seguir.
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FIGURA 5.2 - Principais componentes de um MFPS. Fonte: adaptado de (TAYLOR, 2017)

5.3.2.1 Envelope Motor

Conforme exposto em (FELIX, 2017), o envelope motor, ilustrado na Figura 5.3, é a

regiao cilindrica alongada de um motor foguete, e deve desempenhar as seguintes fungoes:

e Armazenar o grao propelente;
e Deve suportar a pressao interna gerada pelos gases da combustao do propelente;
e Deve transmitir as cargas de voo, atuando como uma viga estrutural primaria do

foguete;

O envelope motor é também o elemento de fixacao no qual demais componentes do

motor foguete estao fixados, tais como a tubeira e o ignitor.
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FIGURA 5.3 — Envelope Motor do S30. Fonte: (FELIX, 2017)

Para MFPS, o envelope motor é, em geral, a estrutural mais cara do sistema, conforme
(FELIX, 2017), sendo assim, a escolha de seu material é fundamental para que seu custo
de producao seja reduzido e nao seja necessario longos periodos para sua finalizacao.
Sendo assim, sao preferiveis materiais compdsitos para sua fabricacao frente a materiais
metalicos, principalmente devido a menor massa e ao menor tempo de fabricacao, alguns

exemplos de materiais utilizados sao apresentados na Tabela 5.1.

TABELA 5.1 — Materiais utilizados para Envelope Motor. Fonte: (SILVEIRA, 2012)

Material Massa Especifica (kg/m3) | Resisténcia & Tracao (MPa) | Médulo de Elasticidade (GPa)
Carbono/Ep6xi 1,60 600 70
Kevlar/Ep6xi 1,40 440 30
Vidro/Epéxi 1,90 350 2
Ago 7,85 990 207
Aluminio 2,72 460 72
Titanio 4,50 930 110

5.3.2.2 Protecao Térmica

A protecao térmica é a estrutura responsavel pela protecao do motor devido a queima
do propelente, segundo (FELIX, 2017), uma vez que as estruturas nao seriam capazes de

suportar as elevadas temperaturas atingidas com a combustao.

Dependendo da regiao do motor, sao empregados diferentes tipos de protecao térmica,
sendo utilizado no IAE parcelas de protecao térmica rigidas, e parcelas flexiveis, conforme
(FELIX, 2017).

Segundo (SILVEIRA, 2012), a regido mais critica para prote¢ao térmica dentro da ca-
mara de combustao do envelope motor ¢é a regiao traseira, uma vez que € regiao exposta
aos gases provenientes da combustao por mais tempo. Ainda, tem-se que na regiao cilin-
drica do motor é utilizado um liner, por vezes em conjunto com a protecao térmica, com

a funcao de prover uma melhor adesao do propelente ao envelope motor, uma vez que,
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como o grao também atua como um isolante térmico, o tempo de exposicao da parede do

envelope motor aos gases da combustao é curto.

Os diferentes tipos de protecao térmica utilizados em um motor podem ser ilustrados
na Figura 5.4, sendo os principais materiais utilizados: tecido de carbono com resina
fendlica, tecido de carbono com resina epoxidica, silica com resina fendlica, poliisobreno

com kevlar com fibras de asbestos, borracha nitrilica de butadieno.

FIGURA 5.4 — Tipos de protegao térmica e regioes de aplicacao. Fonte: (SILVEIRA, 2012)

Assim, segundo (SILVEIRA, 2012), tem-se que as principais caracteristicas de interesse
para protecao térmica sao: resisténcia a erosao, baixa condutividade térmica, baixa massa
especifica, facil moldagem e fabricacao, boa adesao e compatibilidade com os componentes

do motor.

5.3.2.3 Ignitor

Segundo exposto em (FELIX, 2017), o ignitor é o elemento responsavel por iniciar a

queima do bloco propelente, fornecendo energia necessaria para tal.

O tipo de ignitor considerado no presente trabalho sera o ignitor pirogénico, mostrado

na Figura 5.5.

detonador ceslo de
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=
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\ revesbimento de
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FIGURA 5.5 — Ignitor pirogénico. Fonte: (FELIX, 2017)
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Tal ignitor funciona como se fosse um motor em miniatura, tendo a ignicao do cesto
de pastilhas dada por um detonador eletronico, e os gases em alta temperatura ejetados

por esse ignitor sao capazes de ignitar o motor maior inclusive em ambientes de vacuo.

5.3.2.4 Tubeira

A tubeira é o componente responséavel por acelerar os gases provenientes da combustao,
permitindo que eles expandam e, com isso, fornecam energia para o foguete de modo a

manter a conservagao da quantidade de movimento, conforme (FELIX, 2017).

Uma tubeira tipica, mostrada na Figura 5.6, é formada por uma regiao convergente,

uma sec¢ao critica ou garganta, e por um divergente, sendo denominada bocal de Laval.

secdo critica

FIGURA 5.6 — Tubeira do tipo Bocal de Laval. Fonte: Wilson K. Shimote

5.3.3 Parametros de Desempenho

Para se determinar os parametros de desempenho de um motor foguete sera conside-

rado o exposto em (TAYLOR, 2017), o qual afirma que tais parametros sdo:

e Forga de empuxo ou tracao - Fr
e Impulso especifico - I,

o Fluxo massico - m

5.3.3.1 Forca de Empuxo

Conforme exposto em (TURNER, 2009), a forga de empuxo é a forca responsavel por

acelerar o foguete devido a expansao e ejecao dos gases provenientes da camara de com-
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bustao de um motor foguete, e pode ser calculada pela equacao 5.1, sendo u, a velocidade

de exaustao efetiva dos gases.

Fr=1m-u. (5.1)

Na camara de combustao, logo apds a queima do propelente, os gases podem ser apro-
ximados como estacionarios tendo sua energia representada pela temperatura e pressao.
Entretanto, tal energia necessita ser convertida em velocidade e isso ocorre devido a ex-
pansao dos gases na tubeira, Nesse elemento, os gases acelerados até atingir a velocidade
do som na regiao da garganta, e, apds, continuam a ser acelerados na regiao de divergente.
Isto acaba por gerar uma resultante que acelera o foguete devido a reacao nas paredes da
tubeira, em decorréncia da expansao devido a aceleragao continua dos gases. Tal descri¢ao

¢ ilustrada na Figura 5.7.

Propelente
. Garganta

7
Camarade ___-~
Combustao

N
N
~ Tubeira

FIGURA 5.7 — Tlustragao da geragao da forga de empuxo em um foguete. Fonte: (NETO,
2020)

Para o calculo da forca de empuxo desenvolvida no foguete, considere os dois tipos
de forcas atuantes na aceleragao dos gases da combustao, mostrados na Figura 5.8. A
esquerda, tem-se a reacao das paredes do motor devido a expansao dos gases apos a
combustao, e, a direita, a forca devido ao gradiente de pressao ao longo do escoamento

na tubeira.

Gds na cémara de combustdo e tubeira

pA —w (p—dp)A

FIGURA 5.8 — Forcas atuantes nos gases resultantes da combustao. Fonte: adaptado de
(TURNER, 2009)

A forga de reagao da parede nos gases pode ser calculada pela equacao 5.2.

&:fpdA (5.2)
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Ja a forca devido ao gradiente de pressao pode ser dada pela equacao 5.3.

dF =P-A—(P—dP)-A (5.3)

Dessa forma, conforme (TURNER, 2009), desconsiderando efeitos de turbuléncia ime-
diatamente na saida da tubeira, e sabendo que o escoamento imediatamente antes de sair
da tubeira nao ¢ influenciado pela pressao ambiente, a equacao da forca exercida nos gases

¢ dada pela expressao 5.4.

FGz%PdA—PS‘As:mme, (5.4)
sendo v, a velocidade de exaustao dos gases.

Por outro lado, para a for¢a aceleradora do foguete, tem-se, inicialmente, a forca
estatica devido a distribuicao de pressao apresentada na Figura 5.9, na qual o plano BB

¢ um plano de corte arbitrario para verificacao de equilibrio de forcas, dada pela equacgao
5.5.

FIGURA 5.9 — Forca estética devido a pressao atmosférica. Fonte: (TURNER, 2009)

Fr= ]fp LdA (5.5)

Entretanto, uma vez que o motor é acionado, nao ha mais forca da pressao atmosférica
na saida da tubeira, como descrito em (TURNER, 2009), devido ao escoamento supersonico
ocupar a regiao. Dessa forma, a forca de aceleragao do foguete, denominada forca de

empuxo, passa a ser dada pela equacao 5.6, considerando que no caso do motor desligado
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o plano BB esteja localizado na saida da tubeira, sem perda de generalidade.

FR:fP-dA—Pa-AS (5.6)

Assim, isolando o termo da integral em 5.4 e substituindo em 5.6, tem-se a equacao

final do empuxo, desconsiderando forcas aerodinamicas, apresentada na equacao 5.7.

Fr=1i-v.+ Py Ay — P, - A, (5.7)

Por fim, é possivel calcular a velocidade efetiva de exaustao dos gases, a partir da

equagao 5.1, obtendo a equagao 5.8.

Ue = Ve + (ﬂ) (5.8)

m

5.3.3.2 Impulso Especifico

De acordo com o exposto em (TURNER, 2009), o impulso especifico é uma medida
de eficiéncia do foguete, podendo ser interpretado como o momento fornecido por quilo-
grama do foguete a partir do propelente expelido. Dessa forma, quanto maior o impulso

especifico, mais eficiente sera o motor.

Seu calculo estd relacionado a velocidade de exaustao efetiva dos gases e é definido

conforme a equagao 5.9.

Ue
I, = =<, 5.9
P o (5.9)

sendo gg a gravidade na superficie da Terra.

Ressalta-se que nem sempre um motor com maior impulso especifico é o melhor motor a
ser utilizado, uma vez que os motores mais eficientes possuem a desvantagem de nao serem
muito potentes, fornecendo um empuxo menor, como exposto em (SUTTON; BIBLARZ,
2001). A Figura 5.10 apresenta alguns exemplos de motores reais e seus valores de empuxo

e impulso especifico.
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FIGURA 5.10 — Motores foguetes apresentados em um grafico de Iy, por Fp. Fonte:
(TAYLOR, 2017)

5.3.3.3 Fluxo Massico

Conforme exposto em (TAYLOR, 2017), o fluxo méssico é um parametro importante
para o dimensionamento do tamanho do motor, podendo ser derivado a partir de para-

metros de projeto de empuxo e impulso especifico a partir da equagao 5.10.

FT:Th'Uezm-[sp'go

m=— — 5.10
90 Isp ( )

Ressalta-se, ainda, que da curva formada pelos motores na Figura 5.10 é possivel obter
o fluxo massico a partir de sua derivada, podendo se estimar qual deve ser o fluxo para
um determinado par de empuxo e impulso especifico.
5.3.4 Grao Propelente

5.3.4.1 Caracteristicas

Os propelentes sao a fonte primaria de energia térmica de um motor, e, em caso de

propelente sélido, consistem em uma mistura solida na qual o combustivel e o oxidante
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sao unificados.

O propelente pode ser classificado de diversas formas dada sua composicao e seu com-
portamento ou processo de manufatura. Entretanto, no presente trabalho serao consi-
derados suas aplicacoes em um MFPS em forma de grao propelente e suas classificacoes

quanto ao tipo de queima e a geometria do grao.

O formato e a configuracao de um grao sao projetados em fungao da missao do MFPS,
respeitando a relagao, extraida de (NASCIMENTO, 2020):

Missao = Aceleracao X Tempo 4+ Consumo de Massa X Tempo

Tal relacao esta subordinada ao tipo de queima do grao propelente, o qual pode ser

neutra, regressiva ou progressiva, conforme apresentado na Figura 5.11.

Empuxo

Tempo

FIGURA 5.11 — Perfis de queima de motor propelente sélido. Fonte: adaptado de (TAY-
LOR, 2017)

Cada tipo de perfil de queima de um grao propelente estd relacionado com a confi-
guracao geométrica da perfuracao do grao, uma vez que determinam o desenvolvimento
da superficie de queima a partir da igni¢ao, sendo algumas das geometrias mostradas na
Figura 5.12, adaptada de (TAYLOR, 2017).
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FIGURA 5.12 — Geometria de grao propelente solido em conjunto com seu perfil de
empuxo. Fonte: adaptado de (TAYLOR, 2017)

Ressalta-se, ainda, que existem geometrias em 3 dimensoes e também graos nao cilin-
dricos, ambos nao abordados no presente trabalho, caracteristicas as quais permitem que
o perfil de empuxo do grao propelente seja misto, a depender das necessidades da missao,
como exposto em (CORNELISSE et al., 1979).

Por fim, conforme exposto em (SUTTON; BIBLARZ, 2001), é possivel elencar as princi-
pais vantagens de um MFPS, apresentadas na Tabela 5.2, e desvantagens, apresentadas

na Tabela 5.3, frente as demais solugoes para motores foguetes.

TABELA 5.2 — Principais vantagens de um MFPS. Fonte: adaptado de (SUTTON; BI-
BLARZ, 2001)

Fécil design (Com pouca ou nenhuma pega mével);

Fécil de operar;

Pronto para ser operado rapidamente;

Nao vai vazar, derramar ou espirrar;

Geralmente, menor razao peso por impulso especifico;

Pode ser acelerado ou parado e reiniciado (algumas vezes) se pré-programado;

Possibilita o controle do vetor empuxo (Aumenta a complexidade);

Pode ser armazenado de 5 a 25 anos;

Em geral, possui maior densidade, sendo assim mais compacto;

Alguns propelentes sao nao-téxicos;

O mesmo design de graos e cases pode ser utilizado para diferentes tubeiras;

Dispositivos de terminacao de impulso permitem o controle sobre o impulso total;

A ablacao e gaseificacao do isolador, bico e materiais de

revestimento contribuem para o fluxo de massa e, portanto, para o impulso total;

Alguns motores de misseis tdticos podem ser produzidos

em grandes quantidades (mais de 200.000 por ano);

Pode ser projetado para recuperagao, recondicionamento e reutilizagao (Caso do Space Shuttle);
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TABELA 5.3 — Principais desvantagens de um MFPS. Fonte: adaptado de (SUTTON;
BIBLARZ, 2001)

O potencial de explosao e incéndio é maior, falhas podem ser catastréficas

e a maioria nao pode aceitar o impacto de uma bala ou cair em uma superficie dura;

Muitos exigem licenga ambiental e recursos de seguranca para o transporte em meios de transporte ptblicos;

Sob certas condigoes, alguns propelentes e graos podem detonar;

Danos cumulativos de graos ocorrem devido a ciclos de temperatura ou manuseio brusco; isso limita a vida 1til;

Se projetado para reutilizagao, requer ampla manutengao e novos propelentes;

Requer um sistema de ignicao;

Cada reinicializagao requer um sistema de ignig¢ao separado e isolamento adicional - na pratica, uma ou duas reinicializagoes;

Os gases de escape s@o geralmente toxicos para propelentes compostos que contém perclorato de amonio;

Alguns propelentes ou ingredientes do propelente podem se deteriorar (se decompor) durante o armazenamento;

A maioria das plumas de propelente sélido causa mais atenuagao de radiofrequéncia do que as plumas de propelente liquido.

Apenas alguns motores podem ser parados, se necessério, mas o motor fica desabilitado (ndo reutilizdvel);

Uma vez aceso, nao pode alterar o impulso ou a duracao predeterminada.

Um design de pino mével com uma area de garganta variada permitird mudancas de empuxo, mas a experiéncia ¢é limitada;

Se o propelente contiver mais do que uma pequena porcentagem de particulas de carbono, aluminio ou outro metal,

o0 escapamento serd fumegante e a radiagao da pluma serd intensa,

A integridade do grao (rachaduras, dreas nao aderidas) ¢ dificil de determinar no sitio de langamento;

O impulso e a duragao da operagao variam com a temperatura ambiente dos graos e nao podem ser controlados facilmente.

Assim, a trajetéria de voo, velocidade, altitude e alcance de um motor irdao variar com a temperatura do grao;

Boosters grandes levam alguns segundos para iniciar;

O isolamento térmico é necessario em quase todos os motores de foguete sélido;

Nao pode ser testado antes de usar;

Precisa de uma provisao de seguranga para evitar igni¢ao inadvertida,

0 que levaria a um acionamento nao planejado do motor, podendo causar um desastre;

5.3.4.2 Lei de Queima

A lei de queima de um grao propelente sélido, como descrito em (TAYLOR, 2017), pode

ser equacionada pela equacao 5.11, também conhecida como lei de Saint-Robert.

r=a- P, (5.11)

sendo a o coeficiente de taxa de queima dado em mm/(sM Pa™) e n o index de combustao,
adimensional, ambos constantes empiricas para cada formulacao de propelente, e P. a

pressao de camara do motor.

Ressalta-se, entretanto, conforme (CORNELISSE et al., 1979), que o valor do parametro

a ¢ dependente da temperatura, sendo regido pela equacao 5.12.

a=ag-ern 7o), (5.12)

sendo ag o coeficiente de queima na temperatura de referéncia Ty e, T, a temperatura
de operacao do motor, na qual se deseja obter a e mx o valor da variacao da pressao de
camara com a temperatura mantendo a razao entre a drea de queima e a area da garganta

da tubeira constantes.
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5.3.4.3 Composigao

Conforme descrito em (TAYLOR, 2017), um grao propelente sélido é composto por
uma mistura de materiais e aparenta uma consisténcia de um elastomero de borracha.
A mistura, em geral, é composta por um combustivel, um oxidante, um catalisador, um
composto binder elastomero, plastificante, agente de curas e, em alguns casos, outros

aditivos, a depender do processo de manufatura.

Um exemplo de composicao de propelente é mostrado na Tabela 5.4.

TABELA 5.4 — Composicao do propelente solido do Space Shuttle. Fonte: adaptado de
(TAYLOR, 2017)

Substancia Funcao Porcentagem
Perclorato de Amonio Oxidante 69,8%
Aluminio atomizado em pd Combustivel 16%
Polibutadieno de Acrilonitrila (PBAN) | Binder e Combustivel 12%
Epoxi Agente de cura 2%
Oxido de Ferro em po Catalisador 0,2%

Ainda, ressalta-se, do exposto em (SUTTON; BIBLARZ, 2001), que para formulagao de
um propelente sélido as caracteristicas mais importantes a serem analisadas sao aquelas

mostradas na Tabela 5.5.

TABELA 5.5 — Principais caracteristicas desejaveis para um propelente sélido. Fonte:
(NASCIMENTO, 2020)

Elevado impulso especifico

Velocidade de queima ajustavel e previsivel para atender uma dada missao

Valores baixos dos coeficientes da Lei de Queima

Resisténcia mecanica adequada para voo
Alta densidade

Baixo retardo de ignicao

Baixa degradacao com o tempo

Baixa absor¢ao de umidade

Manufatura simples

Insensibilidade relativa
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5.4 Dinamica do veiculo

5.4.1 Equacao do Foguete

A equacao do foguete, também denominada Equacao de Tsiolkovsky é uma das equa-
¢oes fundamentais para projetos conceituais de foguetes, uma vez que calcula a variagao
de velocidade ideal fornecida por um motor foguete em ambiente livre de forcas externas,

e pode ser derivada conforme o exposto em (TURNER, 2009).

Pela aplicacao da 2? Lei de Newton no foguete temos a equagao 5.13.

dv
dt’

sendo M a massa do foguete, Fr a forga de empuxo e dv/dt a aceleragao.

Fr=M- (5.13)

Da equagao 5.7, podemos reescrever a equacao 5.13 como sendo:

dv
new = M- —
m - Ue p
Porém, sendo m o fluxo massico, entao:
. dM
m — ——
dt
Assim, substituindo:
dM dv
—_— U = . —
dt dt

Cancelando o termo dt e rearranjando os termos, obtém-se a equagao 5.14 para o

incremento diferencial de velocidade do foguete.

aM

i (5.14)

dv = —u, -

Assim, integrando a equacao 5.14 é possivel obter a equacao de Tsiolkovsky, dada pela

equagao 95.15.

v My dM
/ dv = —u, - —
Vo My M

Av =u,-Iln (%) : (5.15)
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sendo M, a massa inicial do foguete, M; a massa final e u. a velocidade de exaustao

efetiva dos gases.

Por fim, a partir da defini¢ao de impulso especifico, dada pela equacao 5.9, é possivel

reescrever a equacao 5.15 em uma forma mais usual, dada pela equacao 5.16.

Av =1y go-In(A), A_Mf

(5.16)

sendo [, o impulso especifico do motor, gy a gravidade na superficie da Terra e A a razao

de massa.

5.4.2 Foguete Multiestagio

Conforme exposto em (CORNELISSE et al., 1979), com a queima do propelente, o enve-
lope motor que fora projetado para uma certa massa de propelente torna-se superestimado,
assim, uma massa excessiva passa a ser acelerada em conjunto com o foguete sem necessi-
dade. Uma maneira de mitigar tal desperdicio de energia é o estagiamento do foguete, ou
seja, divide-se o foguete em varias parcelas, cada uma com seu sistema propulsivo, sendo
cada parcela denominada estagio, e quando o propelente de cada estagio for consumido,
é possivel a liberacao do estagio diminuindo a massa inerte a ser acelerada sem necessi-
dade. Ainda, o estagiamento possibilita o controle de empuxo e uma melhor adaptacao
da geometria da tubeira de cada estagio visando maior eficiéncia na altitude em que tal
sistema propulsivo ¢é utilizado. Ressalta-se que o estagiamento torna-se vantajoso apenas
em situacgoes em que a massa do estagio é grande em relagao a massa do propelente, uma
vez que o estagiamento necessita de equipamentos auxiliares, provisao para separagao dos

estagios e, consequentemente, massa extra.

No presente trabalho serd abordado apenas o foguete multiestdgio no qual os estdgios

sao seriais, e nao aqueles de estagiamento paralelo, ambos ilustrados na Figura 5.13.
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Estagiamento em série

Antes do estagiamento | Depois do estagiamento

Ignigéo do
estdgio superior

Arte do
estdgio inferior

Subida
propulsada

y

y 4
Estagiamento em paralelo
I
Antes do estagiamento | Depois do estagiamento
I
Subida I Estagio central
propulsada i continug
I
i propulsado Jlfr. . orte dos
i estdgios
0 paralelos
I
I
i
|
11/ |
14/

FIGURA 5.13 — Tipos de foguete multiestdgio. Fonte: adaptado de (TAYLOR, 2017)

Para o célculo da velocidade ideal de um foguete multiestdgio com os estdgios em
série, utiliza-se a equacao 5.16 para cada estdgio, conforme descrito em (CORNELISSE et

al., 1979), para isso, considere o foguete de trés estdgios mostrado na Figura 5.14.

18t Stage 2" Stage 3'd Stage Payload
%1 MP-; MCz MP2 M03 Mpg My )
37d Sub-rocket Vo

2" Sub-rocket Moz

15t Sub-rocket Mo,

FIGURA 5.14 — Nomenclatura de um foguete de 3 estagios. Fonte: (CORNELISSE et al.,
1979)

Na Figura 5.14, a nomenclatura das grandezas se d4 como se segue:

e Sub-foguete 1: foguete completo

e Sub-foguete (i + 1) : sub-foguete i - estdgio i
e M,,: massa estrutural do estdgio ¢

e M, : massa de propelente do estégio ¢
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e M,: massa da carga 1til do foguete (satélite)

Ainda, por defini¢do, conforme (CORNELISSE et al., 1979), a massa de carga ttil para
um sub-foguete ¢ é o sub-foguete ¢ + 1, sendo assim, para um foguete de N estagios, a

razao de massa A; para um sub-foguete ¢ é dada pela equacao 5.17.

— chvzz’(MCk + Mpk) + Mu
chv:iJrl(MCk + Mpk) + Mu + Mci

A (5.17)

Inicialmente, considerando a queima do primeiro estagio, ou seja, o sub-foguete 1,

temos que a massa inicial é dada por:

3
M01 - Mu + Z(MCL + M, 7,)

=1

J& para massa final, tem-se:

3
My =M, + M, + Z(Mcz + Mpi)

=2

Portanto, ao se utilizar a equacgao 5.16, tem-se que com a queima do primeiro estagio

a variacao de velocidade ideal ¢ dada por:

My
Avy = Iy - go - In(—=) = Lsp, - go - In(A\y)
My,
Assim, assumindo a velocidade inicial como sendo nula, ao final da queima do terceiro
e ultimo estégio, e aplicando o raciocinio andlogo ao desenvolvido para o sub-foguete 1

aos sub-foguetes 2 e 3, tem-se a velocidade ideal final dada pela equacao 5.18.

3

VUfinal,ideal = 90 * Z(]sz‘ : lnAz) (518)

=1
5.4.3 Voo em Gravidade Constante

Conforme desenvolvido em (CORNELISSE et al., 1979), em um campo gravitacional
constante a equacao 5.13 passa a ter a contribuicao da forga peso, podendo ser reescrita

como a equacgao 5.19.

Fr—M-go=M- - — 5.19
T 9o dt ( )
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Aplicando o mesmo desenvolvimento mostrado na secao 5.4.1, a equacao diferencial

para a velocidade é mostrada na equagao 5.20.

dM
dv = —u, - B8 g0 dt 2
v Ue s = = 90 (5.20)

Assim, integrando a equacao 5.20 é possivel obter variacao de velocidade em um gra-

vitacional uniforme e homogéneo, dada pela equagao 5.21.

v Mf dM ty
dv = —u, - ——go-/ dt
/vvo My M 0

Av=u,-In (—0> — go - ty, (5.21)

sendo M) a massa inicial do foguete, M; a massa final, u. a velocidade de exaustao efetiva

dos gases e t;, ¢ o tempo de queima do motor.

Considerando um foguete multiestagio, pode-se adaptar a equagao 5.18 com um tra-

tamento matematico andlogo, obtendo-se a equacao 5.22 para um foguete de N estagios.

i=1

vF=go - (i([spi -InA; — tm)) : (5.22)

sendo 5, o tempo de queima de cada estagio.

Para o voo em gravidade constante, é relevante se obter a altitude ao fim de queima

de um estégio i, para isso, ¢é utilizado a equacao 5.23.

2

90 - 12, 1 1 1)?
hy. = hg, oty P 1 — — . (In\; + 1) — 1= — 2
b= ho -, 1o, + ( Lo - o A)) (5.23)

Pi

sendo 5, o tempo de queima do estagio, vy, a velocidade inicial do estégio, I;,, o impulso
especifico do estagio, ho, a altitude de ignigao do estagio e ¢; = ItTp . (1 — Al) a razao de
€mpuxo por peso.

Uma vez desligado o motor do estégio, ainda é possivel se determinar a altitude do
foguete em funcao do tempo, até que o motor do préximo estagio seja ignitado, dada pela

equacao 95.24.

9o - (t — tbi)Q

h(t) = hbi + vy, - (t - tbi> — 5 , (5.24)

sendo t o tempo decorrido desde a ignicao do estagio 1.
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Bem como sua velocidade, dada pela equacao 5.25.
o(t) = vg, = go- (t — t,) (5.25)

5.4.4 Voo na Atmosfera

Conforme descrito em (TURNER, 2009), uma vez que o foguete é um veiculo que
desenvolve altas velocidades e rapidamente entra em um regime supersonico, a atmosfera
exerce um importante papel em sua dinamica devido o surgimento de forcas aerodinamicas

de sustentacao e de arrasto, ilustradas na Figura 5.15.

Forca
transversal

Sustentagdo \‘ Arrasto

Velocidade Angulo de
ataque

A } & rorca axial

FIGURA 5.15 — Forgas aerodinamicas em um foguete. Fonte: adaptado de (TURNER,
2009)

A forca aerodinamica surge devido a efeito do escoamento do ar sobre a superficie do fo-
guete. As componentes desta for¢a, denominadas sustentacao (L) e arrasto (D), possuem

orientacao definidas como perpendicular e paralela ao vetor velocidade, respectivamente.

Ambas as forgas dependem da densidade do ar (p) e da velocidade do foguete (v),

podendo ser representadas por:

p-v’
2

2
L:@u$p;,D=OnA-

Os coeficientes C, e C'p sao grandezas dependentes da geometria do veiculo, do niimero
A . 2 ’ 7’ . ~ . ~ .
de Mach e do angulo de ataque e o termo #3~ é também denominado de pressao dinamica,

cujo comportamento tipico é mostrado na Figura 5.16.
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FIGURA 5.16 — Pressao dinamica, velocidade e altitude como fungao da razao de massa
do foguete. Fonte: (TURNER, 2009)

A anélise dos efeitos aerodinamicos em um foguete é importante pois o projeto do

motor dos primeiros estagios devem levar em consideracao a altitude de maxima pressao

dinamica para projetos mais avancados de geometria da tubeira, bem como um correto

dimensionamento da aceleragao imposta, uma vez que é a regiao onde o veiculo esta

sujeito a maior arrasto, portanto, é interessante que seu empuxo esteja otimizado naquele

momento.



6 Concepcao do Sistema Propulsivo

6.1 Etapas de Projeto

Para um projeto completo de um sistema de propulsao espacial, serd adotado o roteiro

esquematico mostrado na Figura 6.1.

| i de Missa isif |
Atividades Y — PAra cada Conceito === - - === -l “
de nivel L )
geral de Identificar a Miss&o da Propulsio
missao Aplicar os Requisitos:
. -ETO
- Transferéncia de Orbita
- Manutencao de orbita
- Manobra
- Controle de Atitude
e e Para cada aplicagio === === .
Incremento de velocidade [AV] Empuxo e Impulso Total | Opgdes de T ia Propulsiva:
Restricdes de Missdo requerido - Liquida
- solida
- Hibrida
- Nuclear
. - Elétrica
Atividades
de nivel D e L L Paracadaopgic === - - -eeee oo ome oo
especifico
de
propulsdo Requisitos do Sistema Propulsivo
- Performance
- Peso
-Tamanho
- Custo
£ etc...
A“;‘;dﬁ Detalhar processo de desenvolvimento Baseline do Motor
de que gera um design preliminar para (Configuragdo para cada tecnologia)
tecnologia cada ia. - Tamanho
especificas Prover dados e algoritmos necessarios - Massa
para completar esse processo. - Configuragdo

T

Selegtio de
sistema

1

FIGURA 6.1 — Processo de decisao de alto nivel. Fonte: adaptado de (HENRY R. HUMBLE,
1993)

Elencar prioridades para trade-off | | solugao inicial esp_eclflca para
| propulséo

Ressalta-se, que para o escopo do presente trabalho, o projeto conceitual ira se restrin-

gir aos requisitos do sistema propulsivo e seu dimensionamento preliminar e nao abrangera
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detalhes de seu design e desenvolvimento. Ainda, para o dimensionamento sera seguido o
exposto em (NASCIMENTO, 2020), desenvolvido com base em (HENRY et al., 1995).

6.2 Necessidades da Missao

As necessidades da missao serao derivadas das andlises feitas sobre viabilidade econo-

mica e escritas na forma de requisitos de Engenharia de Sistemas.

6.3 Incremento da Velocidade

O principal parametro de missao para o projeto de um sistema propulsivo é o incre-
mento de velocidade que o estagio deve fornecer. No caso de um estégio de final, ou seja,
de satelizacao de uma carga 1til, é necessario saber a érbita desejada e a velocidade inicial

de ignicao do estagio.

Para o projeto aqui apresentado, serd considerado que, durante a queima do esta-
gio final, o voo do foguete se dard na horizontal, ou seja, j4 na altitude de satelizagao
necessaria, sendo assim, deve-se considerar a velocidade do estagio ao atingir a altitude

desejada.

Para o desenvolvimento, considere que o veiculo considerado é um foguete de 3 estagios,
a velocidade inicial do ultimo estagio pode ser obtida a partir dos parametros apresentados
na Tabela 6.1

TABELA 6.1 — Parametros necessarios para calculo do incremento de velocidade. Fonte:
Autor

Parametro Simbolo
Altitude do apogeu da oérbita Ta
Altitude de perigeu da dérbita Tp
Impulso especifico dos estagios Tspy, Lopy, Lsps
Tempo de queima dos estagios L, s Lo,
Massa total de cada estagio My, , My, , M,
Massa de propelente de cada estagio | M, , M,,, M,,
Massa de carga tutil M,

Conforme desenvolvido em (CURTIS, 2015), a velocidade de perigeu em uma dada
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orbita é dada pela equacao 6.1, sendo p a constante gravitacional da Terra.

2ur,
rp(Ta +1p)

vy = (6.1)

Para se determinar com qual velocidade o veiculo alcanca a altitude de perigeu da
orbita, é necessario se obter a velocidade e a altitude de fim de queima do segundo estégio.
Para isso, considera-se que a igni¢ao do segundo estdgio se da logo apés o fim da queima

do primeiro estagio, e utiliza-se as equacoes 5.16 e 5.23, reescrevendo-as da seguinte forma:

Vo = Go - <Z(Ispi “InA; — tm)) (6.2)

=1

go - I2 1 1 1\?
hy, = h -t 2 11— — . (InA 1) — 11— — )
bo 0o T Vo, * Ty, + 0o < A2 (n 2+ ) 2_@2 ( AQ) )7 (6 3)

sendo hyg, e vg, dados pela aplicacao das equagoes 5.16 e 5.23 no primeiro estdgio. Ainda,
para o calculo de A; é necessédrio se adotar uma massa total estimada para o terceiro

estagio. Assim:

Vo, = Vf, = Go -+ (Lsp, - InAy — 1) (6.4)

go - I? 1 1 1\?2
ho, = hy, = -t L1 — = (InAy + 1) — I — .
» n =040+ ¥1 ( Ay (infhy +1) 2.4 ( A1>>’ 63)

Na equacao 6.5, considerou-se que, antes da ignicao do primeiro estagio, o veiculo esta em

repouso no solo.

Uma vez determinada a velocidade de fim de queima do segundo estégio e sua altitude
¢ possivel obter quanto tempo é necessario de voo sem ignicao do terceiro estagio para que
o veiculo alcance a altitude de perigeu. Para isso, utiliza-se a equacao 5.24 da seguinte

forma:

go - (t — 1)

2, (6.6)

p = hb2 +Uf2 ' (t_tbz) -
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Como o objetivo é obter o valor de ¢, isolando-o é possivel obter a equagao 6.7.

Uf2_\/v]2‘2_4'970'(rp_h52)
Jo

te = ty, + (6.7)

De posse do tempo t., é possivel obter a velocidade de ignicao a partir da equagao
5.25.

Yoz = Vg, — Go - (tc - tbz) (68)

Finalmente, o incremento de velocidade requerido pelo 1ltimo estagio é dado pela

equacao 6.9.

Avs = v, — Vg, (6.9)

6.4 Escolha da Tecnologia Propulsiva

A escolha da tecnologia propulsiva sera feita com base na heranca tecnolégica e de

expertise adquirida no contexto do TAE.

6.5 Dimensionamento do Sistema Propulsivo

6.5.1 Massa de Propelente

Para correta estimacgao da massa de propelente a ser utilizada é necessario a estimativa
de alguns parametros de projeto, de acordo com a formulacao escolhida pelo propelente,

apresentados na Tabela 6.2.
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TABELA 6.2 — Parametros estimados para o propelente.

Parametro Simbolo
Impulso especifico I,
Densidade Pp
Velocidade caracteristica c*
Razao de calores especificos vy
Fungao de Vandenkerckhove em ~ r
Temperatura de referéncia T
Temperatura de operacao T
Sensibilidade térmica T
Coeficiente da Lei de St. Robert ao
Coeficiente da Lei de St. Robert n

Assim, com base nos parametros da Tabela 6.2 e no incremento de velocidade (Awv, é
possivel obter o valor de A para o estagio a ser projetado reescrevendo a equacao 5.16 na

forma da equacao 6.10.

Avy

De posse de A, é possivel se obter o valor da massa de propelente a partir da massa
total do estagio (M), a partir da defini¢ao apresentada na Equacdo 5.16, desenvolvida na

equagao 6.11.

My

A=——"0
Moy — M,

M, = M, - (1 - %) (6.11)

Adicionalmente, é possivel se estimar a massa estrutural do estdgio (M,), a razao de
propelente (f) e o volume de propelente (V,,,,) a partir das equagoes 6.12, 6.13 e 6.14,

respectivamente.

M. = My — M, — M, (6.12)
M,
f P (6.13)

T M, + M,
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(6.14)

Viorop = —=

Mp
Pp
Sendo M, a massa de carga tutil do estagio.

6.5.2 Envelope Motor

Para o dimensionamento, deve-se adotar os parametros de projetos apresentados na
Tabela 6.3, os quais foram obtidos com base em restrigoes ou estimativas de projeto e no

material utilizado para o envelope motor.

TABELA 6.3 — Parametros estimados para o envelope motor.

Parametro Simbolo
Diametro do estagio Dgy
Densidade PEM
Pressao média de camara Pavg

Razao de pressao Prmaz/ Davg
Fator de seguranca FS
Tensao de ruptura Fy,

6.5.2.1 Dimensoes Internas

Para o cédlculo das dimensodes internas do envelope motor foi assumido que o grao
propelente estara inteiramente em sua regiao cilindrica. Assim, com base em alguns
parametros da Tabela 6.3 e em resultados obtidos em secoes anteriores é possivel obter as
dimensoes internas do envelope motor, conforme reproduzido a seguir pelas equacoes de
6.15 a 6.18:

i) Calculo do volume cilindrico:

M
VerMey = — (6.15)
PP
ii) Raio interno:
D
Rpyr = =0 (6.16)
iii) Comprimento cilindrico:
VEM eyl
L. = ——Y 6.17
YL EM = RZ,. (6.17)
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iv) Comprimento:
LEM == O, 25 - DEM + Lcyl,EM (618)

v) Volume dos Domos:
Para o cédlculo do volume dos domos, foi assumido que seu formato é de calota

esférica.

VDomo =2

1 0.25-D 0.25-D 2
E.W.’TEM.<3.D2EM+(’TEM)> (6.19)

v) Coeficiente de Enchimento:

Virop
= 6.20
1 vE’M,cyl + VDomo ( )

6.5.2.2 Espessura

Para o céalculo da espessura do envelope motor é necessario, inicialmente, calcular a

pressao de ruptura do envelope, dada pela equacao 6.21:

Dourst = 'S - Pavg - pmam/pavg (621)

De posse da pressao de ruptura, a espessura ¢ dada pela equacao 6.22:

urst * R
g = Durst TTEM PR (6.22)
tu

6.5.2.3 Calculo da massa

Para o calculo da massa do envelope motor, pode-se considerar as equacoes de 6.23 a
6.26:

i) Massa da parte cilindrica:

L.
Mey v = 7 pEM - tEM - D%M . (1 + D ul > (6.23)
EM

ii) Massa das saias:
Msaias =T D%M *PEM * tEM (624)

iii) Massa do domo:
Mdomo = 07 025 - (Mcyl,EM + Msaias) (625)
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iv) Massa do envelope motor:

MEM - Mcyl,EM + Msaias + Mdomo (626)

6.5.3 Ignitor

Para o projeto do ignitor, serd considerado um do tipo pirogénico e com posicionamento
na parte dianteira do motor. Dessa forma, os calculos de seus parametros se dara conforme

exposto a seguir, das equagoes 6.27 a 6.28:

i) Calculo do volume da porta de passagem:

1— v
V;?orta = ‘/prop : ( 1 > (627)
My
ii) Célculo da massa do ignitor:
Mignitor =0,0138 - ‘/poo’fZal (628)

6.5.4 Protecao Térmica

Para o dimensionamento da protecao térmica interna, deve-se adotar alguns parame-
tros de projeto de acordo com o material escolhido para a protecao e de estimativas da

missao. Tais parametros sao apresentados a seguir na Tabela 6.4.

TABELA 6.4 — Parametros estimados para a protecao térmica interna.

Parametro Simbolo
Tempo de queima ty
Porcentagem da tubeira submersa Lo
Densidade PPTI

6.5.4.1 Calculo dos Parametros de Interesse

Com base em alguns parametros da Tabela 6.4 e em resultados obtidos em secoes ante-
riores ¢ possivel obter os parametros de interesse da protecao térmica interna, reproduzido

a seguir pelas equacoes de 6.29 a 6.33:

i) Tempo de exposigdo do protegao térmica interna:

by = — (6.29)
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ii) Célculo da area exposta da protecdo térmica interna:

Aw :W'D2EM+7T'DEM'Lcyl (630)

iii) Calculo da massa da protecao térmica interna:

Mppp = 1,788 - 1072 - M 133 .49 . (1) D)%085 . 42,69 (6.31)

p

iv) Célculo da espessura da protegao térmica interna:

Mpry
t = — 6.32
o ppr1 - Aw ( )
v) Taxa média de erosao da PTI:
t
UpTI = % (6.33)

6.5.5 Tubeira

Para o projeto e dimensionamento da tubeira, faz-se necessario adotar os parametros

de projetos apresentados a seguir na Tabela 6.5.

TABELA 6.5 — Parametros estimados para a tubeira.

Parametro Simbolo
Fator de reducao do diametro da tubeira em relagao ao do envelope motor FR
Angulo efetivo de divergente 0,

6.5.5.1 Calculo da Razao de Expansao

Com base em alguns parametros da Tabela 6.5 e em resultados obtidos em secoes
anteriores é possivel obter a razao de expansao da tubeira, reproduzido a seguir pelas
equacoes de 6.34 a 6.38:

i) Area da garganta:

* M
A= S (6.34)
tb " Pavg
ii) Diametro da garganta:
4-A
D, = L (6.35)
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iii) Célculo do diametro externo do envelope motor:

Depv = Dpm +2 - tgu (6.36)

iv) Diametro externo da tubeira:

De,Tub =FR- De,EM (637)

v) Célculo da razao de expansao:

€= <D e’T“”>2 (6.38)

6.5.5.2 Estimativa da Massa

Para o cédlculo da massa da tubeira mostrada a seguir pelas equacoes de 6.39 a 6.41:

i) Massa da tubeira:

M. c*)1’2 . 0.3 )07917
Mypy = 0,256 - 1074 (M, 6.39
Tub < 0,8 . tl?,ﬁ i (tan 9n>0’4 ( )

burst

ii) Célculo da massa do TVC:

Mrye = 0,25 - Mro (6.40)

iii) Célculo da massa do conjunto:

Mruprrve = Mryw + Mrye (6.41)

6.5.6 Grao Propelente

Para o dimensionamento do grao propelente utiliza-se o desenvolvido em (FILHO, 1988),
exposto a seguir, considerando um grao de geometria estrela, cujos os parametros que

caracterizam tal geometria sao apresentados na Figura 6.2.
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Vsi:’r;ar

o

FIGURA 6.2 — Principais parametros da geometria estrela. Fonte: adaptado de (FILHO,
1988)

Inicialmente, calcula-se o angulo «, mostrado na Figura 6.2 de modo a se obter uma

queima neutra para o grao, para isso, utiliza-se a equacao 6.42.

% + g — a — cotga = 0, (6.42)

sendo N o nimero de pontas da estrela. Note que, uma vez que a equagao é transcendental,
faz-se necessario a utilizacao de ferramentas computacionais para sua resolucao para cada

valor de n adotado.

Os demais parametros geométricos apresentados na Figura 6.2 sao obtidos como apre-

sentados a seguir, das equagoes 6.43 a 6.52.

i) Comprimento ¢
Assumindo a condicao de neutralidade da queima, o valor de ¢ pode ser obtido da

seguinte forma:

Ryropetente
_ Llropetente (6.43)
sen(mw/n) 1

us
SB’I’I/(i*CK)

sendo o valor do raio do propelente (R, opeiente = R) dado pela equacao 6.44:

R = REM —tprr (644)

ii) Raio de curvatura do bico da estrela f:

Para a obtengao de f adota-se uma estimativa para a razao f/¢ préximo a 1072

f=e-(f/0 (6.45)



CAPITULO 6. CONCEPCAO DO SISTEMA PROPULSIVO 82

Outros parametros de interesse para o projeto do grao propelente de geometria estrela

sao apresentados a seguir:

iii) Area inicial de queima A,(0):

A,(0) =2n- (g . sen (Z) . [COS <Z> _ sen (%) 'COtg(og)i| s sen (%))

n n sen(a)
(6.46)
iv) Comprimento do grao:
V
L,= ey 6.47
7 - R2— A0 (6.47)

v) Determinacao da distancia de combustao (y*):
A distancia y* é a distancia queimada ao ser consumido todo volume de propelente,

seu valor é dado por:

Vorop sin(a) T
t = A,(0) | - —-0,5-0- e 6.48
Yy ( I, + Ap( )> %m0 sin (%) ; sen <a n) f (6.48)
vi) Determinacao da taxa de queima:
v, =2 (6.49)

vii) Volume de slivers:
O sliver é a quantidade de propelente restante quando o valor de y, apresentado na
Figura 6.2, atinge o comprimento AB. Tal volume é dada pela seguinte equacao:

a2 5 [ e s 7
Vitiver = Ly <7T R —2-n-/ sen(a) / +0,5-sen (a n) (6.50)

Ainda, define-se 2 coeficientes de interesse para caracterizagao do grao propelente de

geometria estrela, apresentados adiante:

viii) Razao de volume de residuos (es;):

Vsli'uer
€rr = (651)
Virop
ix) Coeficiente de enchimento do envelope motor (1,):
A
po =1 el (6.52)

- R?
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Por fim, de posse das caracteristicas da geometria estrela do grao propelente, é possivel
obter a pressao média do motor a partir das equacoes 5.11 e 6.49 a manipuladas para

equacao 6.53.

Py = ()" (6.53)

Ressalta-se que na equagao 6.53, o valor de n é o expoente da Lei de St. Robert,
mencionado na Tabela 6.2, e o valor de a é o coeficiente da Lei de St. Robert corrigido

pela equacao 5.12.



7 Resultados

7.1 Requisitos da Missao

Com base no exposto em (AEB, 2012), elencou-se os requisitos apresentados na Tabela

7.1 como diretrizes para o desenvolvimento do estagio aqui apresentado.

TABELA 7.1 — Diretrizes para o desenvolvimento do projeto. Fonte: Autor

ID Requisito

#001 Ampliagao da capacidade de obervagao e monitoramento do territério nacional.

#002 | Reducdo da dependéncia estrangeira na obtengao de informagdes meteorolégicas sobre o territério nacional.

#003 Assegurar por completo o ciclo de acesso ao espaco.

#004 | Dominio e capacitagdo tecnolégica no desenvolvimento de lancadores de maior porte para o atendimento as

demandas de langamento do Programa Espacial Brasileiro;

#005 Ingresso do pafs no restrito mercado mundial de lancamentos comerciais de satélites;

Para formulagao dos requisitos do projeto considerou-se o exposto nas segoes 2.3.2 e

4.2, apresentados na Tabela 7.2.

TABELA 7.2 — Requisitos para o estagio projetado. Fonte: Autor

D Requisito Arrazoado
#006 Colocar em érbita uma A demanda de nanossatélites tende a continuar em ascendéncia nos préximos anos,
carga de 10 kg sendo a maneira mais simples para ingresso de pafses da América Latina no setor espacial.

Assim, uma capacidade 10kg atende esse setor satisfatoriamente, além de ser a principal massa de pequenos satélites lancados.

#007 A carga deve ser colocada A 6rbita LEO (Low Earth Orbit) ¢ o tipo de érbita mais procurado por nanossatélites, conforme (KULU, 2021).
em orbita LEO
#008 | Utilizar da heranga estrutural Ao se utilizar, em grande parte, a estrutura ja existente no centro de langamento permite
do CLA que o desenvolvimento e preparagao do veiculo se dé mais rapidamente e com menor custo de desenvolvimento.
#009 | Utilizar heranga de veiculos Ao se utilizar como base do projeto veiculos de sondagem nacionais é possivel baratear os
nacionais custos de desenvolvimento do veiculo e diminuir seu tempo de desenvolvimento.
#010 Utilizar propelente sélido Como o veiculo deve ser desenvolvido no TAE, faz-se necessdrio a utilizagao de propelente sélido visando

a expertise da equipe e a infraestrutura ja instalada na facilidade.

7.2 Incremento de Velocidade

Inicialmente, para se determinar o incremento de velocidade, é necessario definir as
grandezas de interesse apresentadas na secao 6.3, sendo assim, considerou-se para os

parametros orbitais os mesmos utilizados em (INATANI; OHTSUKA, 2018), uma vez que
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atendem os requisitos de uma érbita LEO, e o veiculo utilizado para o lancamento possui

heranga de antigos foguetes de sondagem japoneses.

Para os parametros dos primeiros estagios, considerou-se inicialmente os motores S30 e
S31 presentes no veiculo VSB-30, entretanto, os resultados obtidos nao foram satisfatoérios
devido ao elevado incremento de velocidade encontrado para o 3° estdgio. Dessa forma,
para o projeto final, foram considerados os estagios do veiculo VS-40 para o primeiro e

segundo estagio, ou seja, os motores S40 e S44.

Por fim, para as estimativas do terceiro estagio, utilizou-se o mesmo impulso especifico
do motor S31, uma vez que serd utilizado o mesmo propelente, como discorrido a posteri-
ormente na secao 7.3, e para massa fez-se por iteracao de diferentes valores e o valor final

utilizado é mostrado na Tabela 7.3, juntamente com os demais parametros.

TABELA 7.3 — Parametros de projeto para calculo do incremento de velocidade. Fonte:
Autor

Parametro Valor Unidade
1° Estagio 2° Estagio 3° Estagio
Altitude do apogeu da orbita - - 1910 km
Altitude de perigeu da orbita - - 180 km
Impulso especifico dos estagios 269, 32 282, 36 260, 04 5
Tempo de queima dos estagios 37,2 58,4 - s
Massa total de cada estagio 7276, 2 2065 1012 kg
Massa de propelente de cada estagio 4244 814 - kg
Massa de carga til - - 12 kg

Ressalta-se, ainda, que o valor da massa de carga ttil leva em consideracao a massa
da deployment unit associcada, sendo para mais detalhes recomendado (NASCIMENTO,
2013).

Utilizando-se a metodologia apresentada em 6.3, obteve-se os resultados apresentados
na Tabela 7.4.

TABELA 7.4 — Resultados da dinamica do veiculo. Fonte: Autor

Parametro Valor | Unidade
Velocidade de perigeu (v,,) 8222, 88 m/s
Altitude de fim de queima do 19 estagio (hy,) | 30,03 km
Altitude de fim de queima do 2° estdgio (hs,) | 164,21 km
Tempo de voo livre (t. — t,) 5,77 S
Incremento de velocidade do 3° estagio (Av) | 5516,47 m/s
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7.3 Escolha de Tecnologia Propulsiva

Para escolha da tecnologia propulsiva foram considerados os requisitos apresentados

na Tabela 7.2, sendo assim, serd utilizado um sistema propulsivo com propelente sélido.

A escolha de composi¢ao do propelente restringiu-se aquelas conhecidas e fabricadas
pelo TAE, visando a diminui¢ao da complexidade do projeto e do seu tempo de desen-
volvimento, assim, considerou-se a utilizagao da composicao denominada "PC-18", uma
vez que suas caracteristicas de desempenho se adéquam a missao do terceiro estagio pro-
posto, entretanto, por questoes de confidencialidade de projeto sua composicao nao sera

apresentada no presente trabalho.

A formulagao de propelente "PC-18"¢ utilizada no motor S31 do veiculo de sondagem

VSB-30, e suas caracteristicas fisicas de interesse sao apresentadas na Tabela 7.5.

TABELA 7.5 — Caracteristicas do propelente PC-18.

Parametro Valor Unidade
Densidade 1740 kg/m?
Velocidade caracteristica 1552 m/s
Razao de calores especificos 1,20 —

Funcao de Vandenkerckhove em v | 0,648 —
Sensibilidade térmica 0,257 %K

Coeficiente da Lei de St. Robert | 0,4988 | cm.MPa".s7!

Coeficiente da Lei de St. Robert 0,41 —

7.4 Estimativa de Massas

7.4.1 Massa de Propelente

Para a estimativa de massa de propelente foi utilizada a metodologia exposta na se¢ao
6.5.1, utilizando como parametros de entrada de projeto os valores apresentados na Tabela

7.5. Dessa forma, os resultados obtidos sao apresentados na Tabela 7.6.

TABELA 7.6 — Estimativas de Massa de Propelente.

Parametro Simbolo | Valor | Unidade
Massa de Propelente M, 895, 58 kg
Massa Estrutural M, 104, 42 kg

Razao de Propelente Jorop 0,89 —
Volume de Propelente | V.., | 514700 cm?
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7.4.2 Envelope Motor

Para o dimensionamento do envelope motor, serd adotada a metodologia apresentada
na secao 6.5.2 com os parametros de projetos adotados sendo apresentados na Tabela 7.7.

Ainda, ressalta-se que o material considerado para o envelope motor foi a fibra de carbono

com resina epoxi.

TABELA 7.7 — Parametros adotados para o envelope motor.

Parametro Simbolo | Valor | Unidade Justificativa
Diametro do estagio Dy 1092 mm Diametro do Motor S44 do VS-40
Densidade PEM 1550 | kg/m3 Usual para Fibra de Carbono
Pressao média de camara Davg 2,69 MPa Obtido iterativamente pelo autor
Razao de pressao Pmaz/Pavg | 1,13 — Obtido iterativamente pelo autor
Fator de seguranca FS 1,25 — Valor usual conforme (NASCIMENTO, 2020)
Tensao ultima Fi. 1,34 GPa Usual para Fibra de Carbono

Para o fator de seguranca foi adotado valor usual de projeto, ja para o diametro
utilizado para o envelope motor foi 0 mesmo do 2° estdgio do veiculo proposto, o qual
utiliza como base o veiculo de sondagem VS-40, e que possui um motor S44 com tal

diametro como 22 estdgio. Os resultados obtidos do dimensionamento do envelope motor

sao apresentados na Tabela 7.8.

TABELA 7.8 — Resultados do dimensionamento do Envelope Motor.

Parametro Simbolo | Valor | Unidade
Volume Ve 541790 cm?
Raio Interno Ry 54, 6 cm
Comprimento Cilindrico Ly 57,85 cm
Comprimento Total Lgy 85,15 cm

Pressao de Ruptura Dourst 3,81 M Pa

Espessura tem 0,155 cm
Diametro Externo De gy | 109,51 cm
Massa total Mg 23,35 kg
Coeficiente de Enchimento Mo 0,77 —

Para o coeficiente de enchimento, o valor encontrado de 0,77 nao é um valor usual,
uma vez que estd fora do intervalo de 0,8 a 0,95, principalmente para ultimo estagio,
como ¢ o caso do sistema proposto, entretanto, espera-se que envelope motor otimizado

possa ser desenvolvido no futuro de modo a aumentar tal valor.
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7.4.3 Ignitor

Para o dimensionamento do ignitor, utilizou-se a metodologia apresentada na segao
6.5.3, uma vez que os parametros utilizados para o dimensionamento foram apresentados

nas Tabelas 7.6 e 7.7, mostra-se apenas os resultados obtidos na Tabela 7.9.

TABELA 7.9 — Resultados do dimensionamento do ignitor.

Parametro Simbolo Valor Unidade

Volume da porta de passagem | Vyoq | 153741,56 cm?
Massa do ignitor Mignitor 12,63 kg

Ainda, ressalta-se que, como considerado na secao 6.5.3, o ignitor projetado é piroge-

nico e alocado na parte frontal do envelope motor.

7.4.4 Protecao Térmica

Para o dimensionamento da protecao térmica interna, seguiu-se a metodologia apre-
sentada na secao 6.5.4, cujos parametros de projeto adotados sao apresentados na Tabela
7.10. Ainda, considerou-se como material para protecao térmica EPDM, um dos materiais

usuais para tal fim.

TABELA 7.10 — Parametros de dimensionamento da Protecao Térmica Interna.

Parametro Simbolo | Valor | Unidade Justificativa
Tempo de queima ty 25 s Obtido iterativamente pelo autor
Porcentagem da Tubeira Submersa Lguw 20 % Valor usual conforme (NASCIMENTO, 2020)
Densidade PPTI 1108 kg/m? Valor usual para o material EPDM

Os resultados do dimensionamento da protecao térmica sao mostrados na Tabela 7.11.

TABELA 7.11 — Resultados do dimensionamento da protecao térmica interna.

Parametro Simbolo Valor Unidade
Tempo de exposicao tw 12,5 S
Area da PTI Ay 57308,16 | cm?
Massa da PTI Mpr; 26, 25 kg
Espessura da PTI tprr 4,13 mm
Taxa média de erosao VpTI 0,33 mm/s




CAPITULO 7. RESULTADOS 89

7.4.5 Tubeira

Para o dimensionamento da Tubeira, seguiu-se o exposto na se¢ao 6.5.5, utilizando

como parametros de projeto os valores apresentados na Tabela 7.12.

TABELA 7.12 — Parametros de projeto para dimensionamento da tubeira.

Parametro Simbolo | Valor | Unidade Justificativa
Fator de reduc@o do didametro da tubeira FR 5% — Valor usual conforme (NASCIMENTO, 2020)
em relagao ao do envelope motor
Angulo efetivo de divergente 0, 18° — Valor otimizado (KUTTAN; SAJESH, 2013)

Assim, a partir da metodologia considerada, obteve-se os resultados apresentados na
Tabela 7.13.

TABELA 7.13 — Resultados para o dimensionamento da Tubeira com TVC.

Parametro Simbolo Valor | Unidade
Area da Garganta Ay 0,0154 m?
Diametro da Garganta Dy 14,02 cm
Diametro Externo da Tubeira D, 82,26 cm
Razao de Expansao € 34,42 —
Massa total Mrpuwrrve | 30,56 kg

7.5 Grao Propelente

7.5.1 Geometria

Para configuracao geométrica do grao, considerou-se o exposto na secao 6.5.6, ou seja,
assumindo a secao do grao com a geometria estrela, como parametros de projeto para o
grao considerou-se os valores apresentados na Tabela 7.14. arazao f/¢ = 1072 e o nimero

de pontas igual & 6, ambos valores usuais conforme (FILHO, 1988).

TABELA 7.14 — Parametros de construgao da geometria do grao.

Parametro Simbolo | Valor | Unidade Justificativa
Razao de comprimentos f/e 1072 — Valor usual conforme (FILHO, 1988)
Nimero de pontas N 6 - Valor usual conforme (FILHO, 1988)

Os resultados obtidos aplicando-se tal metodologia sao apresentados na Tabela 7.15.
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TABELA 7.15 — Resultados do dimensionamento do grao propelente.

Parametro Simbolo Valor Unidade
Condicao de Neutralidade « 33,53° —
Comprimento de vao l 338,21 mm
Raio do Propelente Rpropeiente | 541.08 mm
Raio de curvatura da ponta da estrela f 3,38 mm
Comprimento do grao L, 592,23 mm
Distancia de Combustao y* 236, 55 mm
Taxa de queima Vg 0,79 cm/s
Volume de Sliver Vitiver 80668, 82 cm?
Razao de volume de residuos €11 15,67% —
Coeficiente de enchimento My 7% -
Pressao média Davg 3,35 MPa

Ainda, a geometria obtida pode ser visualizada na Figura 7.1, demonstrando que os

valores encontrados definem uma seccao geometricamente viavel.

FIGURA 7.1 — Geometria estrela do grao projetado. Fonte: Autor

7.5.2 Simulacao

Com a geometria apresentada na secao 7.5.1, utilizou-se um software fornecido pelo
IAE para se realizar a simulacao da queima do grao propelente, obtendo assim as curvas

de pressao, empuxo e aceleragao para o projetado, mostradas na Figura 7.2.
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FIGURA 7.2 — Curvas caracteristicas do motor SX.

Dos resultados da simulacao foi possivel obter os parametros apresentados na Tabela

7.16, visando a validacao do projeto proposto frente as estimativas iniciais consideradas
e os requisitos adotados.

TABELA 7.16 — Parametros de projeto obtidos via simulagao.

Parametro Simbolo Valor | Unidade
Incremento de velocidade Av 5733, 64 m/s
Pressao média Davg 2,69 MPa
Pressao Méxima Pmaz 3,04 MPa
Razao entre as pressoes | Dimax/Davg 1,13 —
Aceleracao Maxima o 33,83 | 9,8 m/s?
Tempo de queima ty 25,03 5

7.6 Validacao

A fim de verificar a viabilidade dos parametros adotados de projeto, considerou-se
algumas analises preliminares discorridas a seguir. Dos resultados apresentados na Tabela

7.6 é possivel o calculo dos parametros de desempenho para um estagio de um veiculo
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langador, conforme exposto em (CORNELISSE et al., 1979), apresentados a seguir:

i) Razao de massa:

ii) Razao de carga util:

iii) Eficiéncia estrutural:

= M. =0,10
M.+ M,
iv) Razao de propelente:
M,
=—=0,88
¢ MO Y

Os intervalos de valores sugeridos por (CORNELISSE et al., 1979) sdo apresentados a
seguir:
2<A<10 0,08<e<0,5 0,5<¢<0,9 0,01<A<0,2

Portanto, as estimativas de massa mostraram-se coerentes por meio dos coeficientes
de desempenho calculados. Ainda, tem-se a Tabela 7.17 na qual sao feitas comparacoes

entre os valores estimados para o projeto e aqueles obtidos via simulagao.

TABELA 7.17 — Comparacao entre os valores simulados e estimados para o projeto.

Parametro Projeto | Simulagao | Variacao Relativa
Incremento de velocidade | 5516,47 | 5733, 64 3,93%
Pressao média 2,69 2,69 0%
Pressao Maxima 3,81 3,04 20%
Razao entre as pressoes 1,13 1,13 0%
Tempo de queima 25 25,03 0,12%

Da Tabela 7.17 é possivel verificar que os valores adotados para o projeto sao com-
pativeis com os encontrados a partir da simulacao, validando assim, preliminarmente, o
projeto aqui desenvolvido. Ainda, uma vez que a pressao de ruptura adotada pra o pro-
jeto é maior do que a pressao maxima obtida via simulacao, é possivel otimizar o projeto
para se diminuir a espessura do envelope motor e, com isso, aumentar a capacidade de
carga util do veiculo. Ja a porcentagem maior do incremento de velocidade encontrado via
simulagao, pode ser compensada considerando-se efeitos aerodinamicos no voo do veiculo,

nao abordados no pressente projeto.
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Por fim, ressalta-se que a massa estrutural do sistema propulsivo, calculada pela soma
da massa individual de cada componente com exce¢ao do grao propelente, é menor do que
a massa estrutural do estagio, restando aproximadamente 20 kg para demais componentes,

como a avionica do estagio.



8 Conclusao

8.1 Consideracoes Finais

A realizacao do presente trabalho envolveu adocao e aplicagoes de conceitos vistos
ao longo de disciplinas como propulsao aeroespacial, mecanica de voo, administracao e
engenharia de sistemas, o que pode mostrar a interdisciplinaridade presente em projetos

desse porte.

A andlise preliminar de viabilidade econémica e do ambiente New Space para o seg-
mento de nanossatélites demonstrou um possivel nicho de mercado a ser atendido pelo
veiculo proposto, ainda, foi possivel elencar as principais caracteristicas que permitiriam
o Brasil reduzir o custo e o tempo de desenvolvimento do veiculo devido a heranga tec-
nologica dos foguetes de sondagens. Além disso, tal andlise levantou os principais valores

agregados para a For¢a Aérea Brasileira oriundos de tal desenvolvimento.

O projeto conceitual do sistema propulsivo foi capaz de verificar a possibilidade de
criacao de um 3° estdgio para o foguete de sondagem VS-40 de modo a tornd-lo um
veiculo lancador de nanossatélite, fornecendo incremento de velocidade suficiente para

insergao de uma carga util de 10 kg em uma orbita LEO.

Deste modo, conforme proposto na metodologia apresentada na Figura 3.1, considera-
se factivel a possibilidade de criacao de um veiculo lancador de nanossatélites com base
na heranca dos foguetes de sondagens existentes no Brasil no contexto do Instituto de
Aerondutica e Espaco, surgindo, assim, como uma alternativa ao desenvolvimento de
veiculos langadores nacionais, a partir de desenvolvimento incremental de tecnologia e,

posteriormente, desenvolvimento de veiculos de maior porte.

8.2 Trabalhos Futuros

Para trabalhos futuros, sugere-se:

e Utilizacao de modelo aerodinamico para o modelo de mecanica de voo do veiculo;
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e Projeto detalhado do sistema propulsivo proposto abordando demais componentes

do motor e geometria da tubeira;

e Evolucao de envelope de voo para o veiculo considerando diferentes cargas e érbitas

destino;
e Estudos de controle de atitude a ser implementado no 32 estdgio do veiculo proposto;

e Estudos quantitativos de viabilidade economica e tecnoldgica para o desenvolvi-

mento de tal veiculo no cenario brasileiro;



Referéncias

6U Nanosatellite Bus M6P. 2021. [Online; accessed 25-June-2021]. Disponivel em:
<https://nanoavionics.com/small-satellite-buses/6u-nanosatellite-bus-m6p />.

AEB. PNAE: Programa Nacional de Atividades Espaciais 2012-2021. [S.1.]|, 2012. 37 p.

AGENCIA ESPACIAL BRASILEIRA - Wikiwand. 2021. [Online; accessed
25-June-2021]. Disponivel em:
<https://www.wikiwand.com/pt/Ag\%C3\ %A Ancia_Espacial Brasileira>.

Anénimo. How Rocket Engines Work. abr. 2000. [Online; accessed 13-September-2021].
Disponivel em: <https://science.howstuffworks.com/rocket.htm>.

Anénimo. The Orbital Launch System. 2021. [Online; accessed 24-June-2021].
Disponivel em: <https://www.beyondearth.co/styled/index.html>.

BRYCE Smallsats 2020. fev. 2020. [Online; accessed 25-June-2021]. Disponivel em:
<www.brycetech.com>.

COMAER. Diretriz do Comandante 2021-2022. Incremento da Atividade Espacial, n.
2021-2022, p. 40, 2021.

CORNELISSE, J. W.; SCH6YER, H. F. R.; WAKKER, K. F. Rocket Propulsion and
Spaceflight Dynamics. University of Michigan: Pitman, 1979. (Aerospace Engineering
Series). ISBN 0-273-01141-3.

CURTIS, H. Orbital Mechanics: For Engineering Students. Elsevier Science, 2015.
(Aerospace Engineering). ISBN 9780080470542. Disponivel em:
<https://books.google.com.br/books?id=6a09aGNBAgIC>.

FELIX, A. INTRODUGAO A TECNOLOGIA DE FOGUETES. [s.n.], 2017. Disponivel
em: <http://ftp.demec.ufpr.br/CFD /bibliografia/Palmerio-IAE-livro_2017.pdf>.

FILHO, G. de F. A. Notas de Aula de PRP-11: Motor Foguete. 1988. Instituto
Tecnolégico de Aerondutica.

HENRY, G.; HUMBLE, R.; LARSON, W.; DEFENSE, U. S. D. of; AERONAUTICS,
U. S. N.; ADMINISTRATION, S. Space Propulsion Analysis and Design. McGraw-Hill,
1995. (College custom series). ISBN 9780070313293. Disponivel em:
<https://books.google.com.br/books?id=7TOmMKQAACAAJ>.



REFERENCIAS 97

HENRY R. HUMBLE, W. L. G. Space propulsion education. In:
ATIAA/SAE/ASME/ASEE: 29th joint propulsion conference and exhibit. [S.1.: s.n.],
1993.

INATANI, Y.; OHTSUKA, H. Ss-520 nano satellite launcher and its flight result. In:
Proceedings of the Small Satellite Conference. [S.1.: s.n.|, 2018.

KULU, E. Nanosats Database. 2021. [Online; accessed 06-June-2021]. Disponivel em:
<https://www.nanosats.eu/index.html>.

KUTTAN, B.; SAJESH, M. Optimization of Divergent Angle of a Rocket Engine Nozzle
Using Computational Fluid Dynamics. International Journal Of Engineering And
Science, v. 2, p. 196207, 2013.

LARSON, W. J. (Ed.). Applied space systems engineering. Boston, Mass.: McGraw-Hill
Learning Solutions, 2009. (Space technology series). ISBN 978-0-07-340886-6.

NASCIMENTO, L. Andlise e identificagao de requisitos oriundos do mercado de
microssatélites - o caso VLM-1. 2013.

NASCIMENTO, L. G. M. do. Notas de Aula de PRP-39: Motor Foguete a Propelente
Solido. 2020. Instituto Tecnolégico de Aeronautica.

NETO, F. M. CONCEPCAO DE UM VEIiCULO LANGADOR DE
MICROSSATELITE BASEADO EM FOGUETES DE SONDAGEM
DESENVOLVIDOS NO BRASIL. 2020. 111 p.

OSTERWALDER, A.; PIGNEUR, Y.; BERNARDA, G.; SMITH, A.; PAPADAKOS, T.
Value Proposition Design: How to Create Products and Services Customers Want.
Wiley, 2015. (The Strategyzer Series). ISBN 978-1-118-96807-9. Disponivel em:
<https://books.google.com.br /books?id=jQ5yBgAAQBAJ>.

OSTERWALDER, A.; PIGNEUR, Y.; CLARK, T. Business model generation: a
handbook for visionaries, game changers, and challengers. Hoboken, NJ: Wiley, 2010.
OCLC: 0cn648031756. ISBN 978-0-470-87641-1.

SILVEIRA, R. Projeto Preliminar do motor foguete a propelente solido S54 para
terceiro estagio do VLM-1. Sao José dos Campos: [s.n.], 2012.

SUTTON, G. P.; BIBLARZ, O. Rocket propulsion elements. 7th ed. ed. New York:
John Wiley & Sons, 2001. ISBN 978-0-471-32642-7.

TAYLOR, T. S. Introduction to Rocket Science and Engineering, Second Edition.
CRC Press, 2017. ISBN 978-1-315-12095-9. Disponivel em:
<https://www.taylorfrancis.com/books/9781315120959>.

TUGNOLI, M.; SARRET, M.; ALIBERTI, M. European Access to Space: Business
and Policy Perspectives on Micro Launchers. Cham: Springer International Publishing,
2019. (SpringerBriefs in Applied Sciences and Technology). ISBN 978-3-319-78959-0
978-3-319-78960-6. Disponivel em:
<http://link.springer.com/10.1007/978-3-319-78960-6>.



REFERENCIAS 98

TURNER, M. J. L. Rocket and Spacecraft Propulsion: Principles, Practice and New
Developments. 3. ed. Berlin Heidelberg: Springer-Verlag, 2009. (Astronautical
Engineering). ISBN 978-3-540-69202-7. Disponivel em:
<https://www.springer.com/gp/book /9783540692027 >.

VS-40. 2019. https://www.iae.cta.br/index.php/todos-os-projetos/
todos-os-projetos-desenvolvidos/menu-vs-40. [Online; accessed
29-September-2021].

VS-40. 2020. https://www.gov.br/aeb/pt-br/programa-espacial-brasileiro/
transporte-espacial/vs-40. [Online; accessed 29-September-2021].

VSB-30. 2018. http://www.iae.cta.br/index.php/todos-os-projetos/
todos-os-projetos-desenvolvidos/menu-vsb-30. [Online; accessed 15-March-2020].

WILLIAMS, C. Nano-Microsatellite Market Forecast 10th Edition 2020. p. 31, 2020.



FOLHA DE REGISTRO DO DOCUMENTO

L CLASSIFICACAO/TIPO 2 DATA 3 DOCUMENTO N© 4 N° DE PAGINAS
TC 09 de novembro de 2021 DCTA/ITA/TC-057/2021 98

5 TITULO E SUBTITULO:
Anilise de Viabilidade Preliminar de um Veiculo Nanolancador Brasileiro

6 AUTOR(ES):
Rafael Bruno Cardoso Facchin

7 INSTITUICAO(OES)/ORGAO(S) INTERNO(S)/DIVISAO(OES):
Instituto Tecnoldgico de Aerondutica — ITA

8 PALAVRAS-CHAVE SUGERIDAS PELO AUTOR:
Veiculo Lancador; Propulsao; Veiculo de Sondagem

9 PALAVRAS-CHAVE RESULTANTES DE INDEXAQAO:
Veiculos de lancamento; Sistemas de propulsdo; Propulsao; Anélise de viabilidade; Engenharia aeroespacial

10- APRESENTAGAO: (X) Nacional () Internacional

ITA, Sao José dos Campos. Curso de Graduacao em Engenharia Aeroespacial. Orientador: Christopher Shnei-
der Cerqueira; co-orientador: Luiz Gustavo do Nascimento Muniz. Publicado em 2021.

. RESUMO:
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com base na expertise do Instituto de Aerondutica e Espago em trabalhos passados, buscando diminuicao dos
recursos necessarios para o desenvolvimento do veiculo.
De posse de tais andlises foi possivel, ao final do trabalho, estimar parametros iniciais do sistema propulsivo e
analisar sua factibilidade.
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