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Resumo

Este trabalho de graduacao aborda a concep¢ao de um projeto sistémico para um fo-
guete de sondagem com propulsao liquida (FTPL) destinado ao treinamento no Centro
de Lancamento de Alcantara (CLA). Inicialmente, discute-se a evolugdo da tecnologia
espacial, destacando a importancia histérica e atual dos foguetes de sondagem, essenciais
para pesquisa atmosférica, fisica espacial, testes tecnolégicos e treinamento em centros de
lancamento. O projeto do FTPL é apresentado como uma iniciativa estratégica para o
Brasil, visando desenvolver competéncias e validar tecnologias essenciais para a autonomia
nacional na area espacial. Este foguete de treinamento serve nao apenas para capacitagao
do pessoal do CLA, mas também como um passo inicial no desenvolvimento de veiculos
lancadores nacionais de médio e grande porte. O trabalho detalha os sistemas e compo-
nentes do foguete, como os subsistemas de carga 1util, orientacao, estrutura e propulsao.
Nesse contexto, o trabalho foi baseado em um extenso estudo do ambiente operacional e
processos envolvidos, estruturado em um CONOPS (Concept of Operations) e comple-
mentado por uma andlise de requisitos, fruto de pesquisas e entrevistas com técnicos e
engenheiros do CLA. Ao longo do trabalho, ressalta-se a importancia de alinhar a arquite-
tura do foguete de treinamento com as operacoes reais, garantindo a eficiéncia e seguranca
em futuros langamentos. O FTPL nao s6 capacita o pessoal, como também testa e valida
os equipamentos e processos do centro de lancamento, assegurando um funcionamento

adequado durante missoes reais.



Abstract

This graduation work addresses the design of a systemic project for a liquid propulsion
sounding rocket (FTPL) intended for training at the Alcantara Launch Center (CLA).
Initially, it discusses the evolution of space technology, highlighting the historical and
current importance of sounding rockets, essential for atmospheric research, space physics,
technological testing, and training at launch centers. The FTPL project is presented as
a strategic initiative for Brazil, aiming to develop skills and validate essential technolo-
gies for national autonomy in the space sector. This training rocket serves not only to
train CLA personnel but also as an initial step in the development of medium and large
national launch vehicles. The work details the rocket’s systems and components, such
as payload, guidance, structure, and propulsion subsystems. In this context, the work
was based on an extensive study of the operational environment and involved processes,
structured in a CONOPS (Concept of Operations), and complemented by a requirements
analysis, resulting from research and interviews with technicians and engineers at the
CLA. Throughout the work, the importance of aligning the training rocket’s architecture
with real operations is emphasized, ensuring efficiency and safety in future launches. The
FTPL not only trains personnel but also tests and validates the equipment and processes

of the launch center, ensuring proper functioning during real missions.
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1 Introducao

1.1 Motivacao do projeto

Desde os primérdios da civilizacao, a humanidade se maravilha com os corpos celes-
tes. As estrelas, a lua e o sol eram reverenciados por povos antigos que os enxergavam
como deidades poderosas, capazes de governar o destino dos homens. Essa fascinacao
pelos astros se manifestava de diversas formas, desde rituais sagrados até a construcao de
monumentos grandiosos como Stonehenge - que era utilizado para auxiliar os agricultores
a acompanhar as estagoes - e as piramides do Egito, que estao alinhadas com precisao as

estrelas do Cinturao de Orion, figura 1.1.

FIGURA 1.1 — Piramides de Gizé - Cairo, Egito. A direita, a indicagao da sobreposicao das pirdmides
sobre o Cinturao de Orion. Fonte: (WIKIPEDIA, 2023)

A visao predominante na Antiguidade era a de um Universo geocéntrico, no qual a
Terra era considerada o centro do cosmos. Foi Nicolau Copérnico, no século XVI, que
desafiou esse pensamento com a teoria heliocéntrica, que propunha que o Sol, e nao a
Terra, era o centro do nosso sistema solar. Essa mudanga de paradigma abriu caminho
para o desenvolvimento da ciéncia moderna e para um entendimento mais preciso da

posicad da humanidade no Universo.

Neste mesmo impeto de explorar e compreender o cosmos, Galileu Galilei, no século

XVII, utilizou pela primeira vez um telescépio para observar os corpos celestes. O ins-
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trumento era sofisticado a ponto de permitir a visualizacao clara das crateras da Lua,
que foram registradas em seu livro, figura 1.2. Seus estudos e observagoes pioneiras sao

considerados o marco inicial da Astronomia como se conhece hoje.

[ERERES RS 5 Eizea

FIGURA 1.2 — A Lua, 1609, por Galileu Galilei. Fonte: (PHAIDON, 2020)

Pouco tempo depois, Isaac Newton formulou as leis da gravidade, permitindo uma
descrigao matematica dos movimentos dos planetas e das marés. Essas descobertas foram
cruciais para a compreensao da dinamica dos planetas e para a exploracao do espaco

exterior.

Os corpos celestes, tao adorados e estudados, logo encontraram uma utilizacao pratica:
a navegacao. Marinheiros aprendiam a se orientar no vasto oceano observando as estrelas.
Com esse conhecimento, eles eram capazes de determinar sua latitude e, por consequéncia,

navegavam com mais seguranca € precisao.

Avancando para o século XX, a exploracao espacial entrou numa nova era com o envio
do primeiro satélite ao espago: o Sputnik, lancado pela Uniao Soviética em 1957 - figura
1.3. Nao demorou muito para que o primeiro humano, Yuri Gagarin, fosse enviado ao
espaco em 1961, marcando um feito sem precedentes na histéria da humanidade. O auge
dessa era aconteceu em 1969, quando a missao Apollo 11 da NASA pousou os primeiros

humanos na Lua.
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FIGURA 1.3 — Sputnik 1, primeiro objeto feito pelo homem a orbitar a Terra. Fonte: (NEWATLAS, 2017)

Hoje, o espaco sideral nao é apenas um objeto de fascinio e pesquisa cientifica, mas
também um campo de grande potencial economico. Satélites sao utilizados para uma
ampla variedade de aplicagoes, desde comunicagoes e previsoes do tempo até acompanha-

mento de platagoes agricolas.

Olhando para o futuro, a humanidade se prepara para dar passos ainda mais ousados.
Planos para a colonizacao de Marte ja estao sendo tracados, com missoes tripuladas ao
planeta vermelho sendo planejadas para as proximas décadas. A mineracao de asteroides
é vista como uma possibilidade real, que poderia proporcionar recursos quase ilimitados.
E a exploragao do espago profundo, uma vez um sonho distante, agora esta se tornando

cada vez mais viavel gragas aos avancos tecnolégicos.

FIGURA 1.4 - O rover Curiosity da NASA tirando uma selfie em Marte. Fonte: (NASA, 2015)

E nesse contexto que a industria espacial tem experimentado um crescimento signifi-
cativo. Na ultima década, os obstaculos relacionados a manufatura, lancamento e opera-
cao de satélites tem sido sequencialmente vencidos criando uma demanda crescente por

lancamentos. Além disso, o surgimento de veiculos lancadores reutilizaveis reduziu subs-
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tancialmente os custos para colocar satélites em érbita. Todavia, no Brasil o ecossistema

espacial luta para recuperar o atraso de anos com baixo investimento.

Nos Estados Unidos os lancamentos privados estao revolucionando a forma como o
espago é explorado. Em setembro de 2021, a Falcon 9 (figura 1.5), veiculo langador da
SpaceX, liderou a primeira missao espacial comercial inteiramente tripulada por civis.
Além disso, a empresa se destaca por inovar tornando a reutilizacao de foguetes algo pos-
sivel e economicamente viavel. No pais, outras empresas ainda se destacam por propostas
ainda mais ousadas como o caso da Relativity Space que lancou, em margo de 2023, o

primeiro foguete manufaturado por impressao.

FIGURA 1.5 — Falcon 9 pousando apdés um langamento de sucesso. Fonte: (SPACEX, 2021)

Os chineses também estao demonstrando resultados impressionantes em seu programa
espacial. Em 2022 a China construiu sua prépria estacao espacial, pousou um rover em
Marte e se tornou a primeira nacao a pousar no lado mais distante da Lua. Adicio-
nalmente, no ambito dos langamentos o pais apresentou sucesso em todas as 50 missoes

realizadas em 2022.

Nao s6 as grandes economias estao aproveitando o momento atual mas também paises
emergentes estao alcangando grandes feitos. Nesse ano, a Coreia do Sul colocou satélites
em Orbita utilizando seu préprio lancador chamado Nuri. No pais, o setor privado também
estd amadurecendo com o surgimento de empresas como a Innospace que realizou, em

marcgo de 2023, o primeiro langamento privado em Alcantara.
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FIGURA 1.6 — Veiculo sub-orbital de lancamento de teste Hambit-TLV no Centro de Langamento de
Alcantara. Fonte: (INNOSPACE, 2023)

Apesar de tantos avancos e acontecimentos no cenario internacional o programa espa-
cial brasileiro vive um atraso tecnoldgico. Os severos cortes de orgamento que acontecem
desde 2012, como pode ser visto na figura 1.7, prejudicaram o desenvolvimento de lanca-
dores nacionais. Além disso, o tragico acidente no desenvolvimento do VLS-1 que vitimou
21 profissionais em 2003 impactou permanentemente os projetos posteriores. Atualmente
o programa mudou de foco e investe em nanossatélites e no uso comercial do Centro de

Lancamento de Alcantara (CLA), no Maranhao.

Orcamento do Programa espacial Brasileiro
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FIGURA 1.7 — Queda nos incentivos ao Programa Espacial Brasileiro. Fonte: (UOL, 2022)

Para que o cenario tecnologico espacial brasileiro possa melhorar e acompanhar o pro-
gresso alcancado por outras nagoes, é essencial que haja um aumento significativo nos
investimentos voltados ao desenvolvimento de tecnologias que proporcionem ao Brasil a
autonomia no lancamento de satélites. Entre essas tecnologias promissoras estd a propul-
sao liquida, que possibilitard nao apenas a colocacao eficiente de objetos em 6rbita, mas

também o desenvolvimento de solucoes de lancamento mais viaveis, como a construcao de
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um lancador reutilizavel. Ao priorizar tais investimentos e promover parcerias entre seto-
res publico e privado, o Brasil podera superar o atraso tecnolégico atual e se tornar uma
poténcia no setor espacial, impulsionando nao apenas a pesquisa cientifica, mas também

as oportunidades comerciais e o progresso nacional como um todo.

Nesse contexto, a necessidade de um foguete de treinamento a propulsao liquida surge
como plataforma nao so para a capacitacao de pessoal do CLA e verificagao da operaciona-
lidade dos instrumentos disponiveis na base, mas também como um dispositivo tecnologico
que atesta o dominio nacional da tecnologia de propulsao liquida colocando-a & prova num
langamento. Além disso, o foguete de treinamento a propulsao liquida (FTPL) pode atuar
como o ponto de partida para o desenvolvimento de veiculos langadores nacionais de médio

e grande porte, expandido os horizontes comerciais do setor aeroespacial brasileiro.

O presente trabalho consiste na realizagao do projeto sistémico de um foguete de sonda-
gem para treinamento com propulsao liquida para o Centro de Lancamento de Alcantara.
O projeto sistémico desse veiculo comportarad a definigao da missao, do ambiente operaci-
onal e dos processos envolvidos no desenvolvimento e langamento do FTPL estruturados
num CONOPS (Concept of Operations), apresentado no capitulo 3. Além disso, para a
determinacao das melhores arquiteturas que se adequam ao projeto e as capacidades do
setor aeroespacial nacional (capitulo 5) foi elaborada a Captura e Andlise de Requisitos
(capitulo 4) por meio de pesquisas e entrevistas com técnicos e engenheiros do Centro de

Langamento de Alcantara.
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1.2 Veiculos de sondagem e sua utilizagao para treinamento

Um foguete de sondagem ¢ um tipo de foguete suborbital projetado para realizar pes-
quisas cientificas e experimentos na atmosfera terrestre e além. Ao contrario de foguetes
orbitais, que visam alcangar e manter a 6rbita ao redor da Terra, esses dispositivos tém
uma trajetoria parabdlica ou eliptica que permite que eles subam ao espaco por um curto

periodo antes de retornar a Terra.

Tipicamente, um veiculo de sondagem é composto por um tnico estagio, sendo que é
responsavel por fornecer o impulso inicial e a ascencao do dispositivo. Os sistemas de pro-
pulsao dos foguetes de sondagem podem ser de propelente sélido ou liquido, dependendo

dos requisitos especificos da missao.

As missoes de desses foguetes geralmente sao conduzidas a partir de instalagoes de
lancamento especializadas ou areas de lancamento, aderindo a protocolos de seguranca
e regulamentos de voo. Os dados coletados durante essas missoes ajudam os cientistas
a avancar em seu entendimento de diversos fenomenos, melhorar modelos atmosféricos,

testar novas tecnologias e contribuir para o desenvolvimento de futuras missoes espaciais.

FIGURA 1.8 — Langamento do Sonda III, um vefculo de sondagem brasileiro. Fonte: (AEB, 2012)

Segundo Palmério (PALMERIO, 2017), foguetes de sondagem foram cruciais no inicio
dos programas espaciais de paises como Franca, [ndia e Brasil, pois permitiram o teste de
ideias com menor risco e investimento. O inicio da jornada espacial brasileira foi marcado
pelo desenvolvimento do projeto SONDA I na década de 1960, uma iniciativa do CTA e

mais tarde da AVIBRAS. Com o passar do tempo, esses foguetes evoluiram, tornando-se
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mais sofisticados e capazes de carregar cargas maiores. Originalmente focados em lancar
instrumentos cientificos, o objetivo gradualmente se deslocou para o envio de satélites
ao espago. Esse novo direcionamento impulsionou avancos significativos, incluindo a for-
macao de equipes especializadas, aprimoramento de motores, desenvolvimento de novos
tipos de propelentes e a criacao de bases de lancamento. Esses foguetes desempenharam
um papel importante em missoes tanto nacionais quanto internacionais e continuam a
ser fundamentais no Brasil. Hoje, eles sao utilizados para treinamento de equipes, langa-
mento de experimentos cientificos e cargas tteis de outros paises. Embora os foguetes de
sondagem sejam tecnicamente menos avancados que os lancadores de satélites, muitos dos

seus aspectos técnicos sao relevantes e aplicaveis a ambos os tipos de veiculos espaciais.

1.2.1 Utilidade de um Veiculo de Sondagem
Pesquisa atmosférica, fisica espacial e teste tecnolégico

Os foguetes sondagem servem como um instrumento critico na exploragao e compre-
ensao da pesquisa atmosférica e fisica espacial. Suas capacidades permitem que alcancem
a mesosfera, termosfera e ionosfera - regioes da atmosfera terrestre que os baldes nao
conseguem alcangar e os satélites ultrapassam (figura 1.9). Ao preencher essa lacuna, eles
oferecem aos cientistas a oportunidade de medir diretamente os parametros e fenomenos

atmosféricos, aumentando a compreensao sobre essa regiao.
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FIGURA 1.9 — Altitude de trabalho dos foguetes de sondagem. Fonte: (NASA, 2012)

Outro aspecto valioso desses dispositivos de lancamento é a capacidade de realizar me-
digoes in situ. Foguetes de sondagem transportam instrumentos cientificos diretamente
para a regiao superior da atmosfera para coletar dados. Isso permite que capturem infor-

magoes de temperatura, de pressao, de densidade, de velocidade e de direcao do vento,
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além da composicao quimica das camadas atmosféricas. Ao contrario dos satélites, que
geralmente coletam trilhas horizontais de dados, os veiculos de sondagem sao capazes de
fornecer perfis verticais das propriedades atmostéricas. Além disso, eles também permi-
tem o estudo de campos eletromagnéticos, ondas de plasma e particulas energéticas na

ionosfera e magnetosfera, contribuindo para o entendimento da fisica espacial.

Esses foguetes também sao utilizados no estudo de fendmenos meteorolégicos transi-
torios ou esporadicos. A possibilidade de realizar um lancamento rapidamente diante de
tais fenomenos imprevisiveis os torna ferramentas ideais para investigar ocorréncias como
nuvens noctilucentes, auroras e outras atividades atmosféricas de curta duracao. Comple-
mentando essa caracteristica esta a flexibilidade geografica desses foguetes, que amplifica
significativamente sua utilidade. Capazes de serem lancados de muitos locais ao redor
do globo, os foguetes de sondagem fornecem aos cientistas a oportunidade de comparar

fenomenos de fisica atmosférica e espacial sob condigoes diversas e em varias regioes.

Veiculos de sondagem também desempenham um papel crucial na pesquisas relaci-
onadas a microgravidade. Durante os poucos minutos de queda livre no pico de sua
trajetoria, eles criam um ambiente para a realizacao de experimentos sob condicoes de
microgravidade. Isso abre portas para muitas dreas de pesquisa, incluindo dinamica de

fluidos, ciéncia da combustao, ciéncia dos materiais e pesquisa bioldgica.

Utilizacao para treinamento

Os foguetes de sondagem também desempenham um papel importante nos centros de
lancamento, nao apenas como veiculos destinados a coletar dados cientificos, mas também
como ferramentas para treinamento. Estes foguetes sao empregados com o objetivo dual
de capacitar todo o pessoal envolvido nas operagoes de lancamento e também para testar e
validar os materiais e equipamentos do centro de lancamento, garantindo o funcionamento

esperado durante missoes reais.

Dentro de um centro de lancamento, varias subdivisoes trabalham em conjunto para
garantir um lancamento bem-sucedido. Embora a estrutura organizacional possa variar,
trés linhas de acao principais sao comuns: Telemetria, Seguranca e Preparagao de Lanca-

mento.

A divisao responsavel pela Telemetria faz o monitoramento em tempo real do foguete
durante sua trajetéria. Composta por pessoas especializadas em lidar com equipamentos
como antenas e radares, essa divisao é responsavel por coletar dados do foguete durante
todo o langamento, garantindo que o veiculo esteja no curso correto e transmitindo infor-

magoes conforme o esperado.

Para um treinamento eficaz da divisao de Telemetria, é crucial que o foguete de treina-
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mento esteja equipado com um transmissor. Esta capacidade permite que os equipamentos
do centro de lancamento recebam dados em tempo real do foguete. Além disso, a dimen-
sao do foguete deve ser tal que os radares possam detecta-lo usando o chamado "eco de
pele”, um método em que os radares localizam o foguete através da reflexao de sinais.
Outro aspecto importante é a capacidade do foguete de seguir sua trajetéria nominal.
Esta previsibilidade na trajetéria permite que os radares antecipem a movimentagao do

foguete e o acompanhem de maneira precisa durante todo o voo.

A divisao de Seguranca é responsavel pela garantia de que todos os aspectos do lan-
camento sejam conduzidos de maneira segura. Desde a avaliacao preliminar dos riscos até
a supervisao dos processos em solo, como a montagem do foguete e seu abastecimento.
Durante o voo, a Subdivisao de Seguranca monitora a trajetéria do foguete, estando
pronta para tomar decisoes criticas, incluindo a possivel autodestruicao do veiculo, caso

a seguranca esteja em risco.

O treinamento da divisao de Seguranca requer que o foguete de treinamento simule, o
mais proximo possivel, as operacoes de um foguete real que sera lancado pelo centro. Essa
similaridade é crucial para garantir a eficacia dos procedimentos de seguranca. Portanto,
os subsistemas de orientacao e propulsao do foguete de treinamento devem ser projetados
para serem semelhantes aos dos foguetes operacionais. Esta correspondéncia assegura que
a equipe de seguranca esteja preparada para lidar com situagoes reais que possam surgir

durante lancamentos mais criticos.

Finalmente, a divisao de Preparacao de Langamento é o braco operacional que lida
diretamente com o foguete. Desde a montagem até a instalacao na torre de lancamento,
esta equipe garante que o veiculo esteja pronto e em condicoes para o lancamento. Sua
interacao direta com o foguete os coloca na linha de frente, assegurando que cada compo-

nente do veiculo esteja devidamente verificado e operacional.

Para essa divisao, a arquitetura do foguete de treinamento é de suma importancia.
As equipes e os materiais de montagem devem ser treinados e testados em condigoes que
reflitam as operagoes reais. Isso significa que o design e a configuracao do foguete de
treinamento devem ser congruentes com os foguetes que o centro planeja langar no futuro.
Esse alinhamento garante que a equipe esteja familiarizada e apta a lidar com os desafios
que surgirao durante lancamentos reais, aumentando assim a eficiéncia e a seguranca de

todo o processo.
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1.2.2 Arquitetura e Composicao de um Veiculo de Sondagem

A arquitetura de foguetes de sondagem pode variar consideravelmente a depender de
sua missao, pais de desenvolvimento e preferéncias tecnologicas. No Brasil, apenas fogue-
tes de sondagem que utilizam propulsao sélida foram desenvolvidos. A familia de foguetes
SONDA, desenvolvida no Instituto de Aerondutica e Espaco (IAE), foi crucial para o
crescimento do setor de veiculos aeroespaciais brasileiros. O foguete SONDA 1 foi criado
devido a necessidade de medigoes metereoldgicas, durante seu projeto intimeras tecno-
logias foram desenvolvidas e repassadas para a industria, fomentando a independéncia
tecnoldgica nacional, o mesmo pode ser dito de seus decendentes SONDA II e SONDA
ITI. Nesse contexto, foguetes de sondagem nao necessariamente utilizam apenas propulsao
solida - o veiculo Momo da empresa japonesa Interestellar Technologies foi projetado para
levar cargas uteis de até 20 quilogramas a linha de Karman e utiliza propulsao liquida
para tal. As diferengas na arquitetura do Momo e do SONDA III podem ser vistas na
figura 1.10.
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FIGURA 1.10 - A esquerda, a arquitetura simplificada do Sonda III. A direita, a arquitetura simplificada
do Momo. Fontes: Palmério (PALMERIO, 2017) e Bahdur (BAHDUR, 2019).

Apesar das diferencas apresentadas por diferentes tipos de foguetes de sondagem é
possivel separar sua composicao em 4 subsistemas principais: subsistema de carga ttil,

subsistema de orientagao, subsistema de estrutura e subsistema de propulsao.

1.2.2.1 Subsistema de Carga Util

O subsistema de carga ttil estd diretamente ligado a missao do veiculo de sondagem.

Esse subsistema é responsavel por carregar os instrumentos cientificos e tecnoldgicos des-
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tinados a realizar experimentos ou coletar dados inerentes a missao. Os instrumentos
podem ser cameras, sensores, espectrometros, e equipamentos de medicao que servem
para analisar a atmosfera, o espaco, ou outras condi¢oes ambientais. Além disso, pode-se
incluir tecnologias de comunicacao para transmitir dados de volta a Terra, bem como
sistemas de suporte de vida, caso a missao envolva o transporte de organismos vivos. A
carga util é acomodada em uma sec¢ao especifica do veiculo de sondagem, sendo projetada
e configurada de acordo com os objetivos especificos da missao, permitindo aos cientistas
e engenheiros obterem informacoes valiosos sobre o ambiente explorado ou validar novas

tecnologias em condigoes reais de operacao.

Para os veiculos de treinamento, a escolha da carga 1til é especialmente critica, pois
deve ser otimizada em termos de custo e eficicia. Uma opg¢ao é o uso de um transmissor,
que permite o teste das antenas de um centro de lancamento, assegurando a eficicia da
comunicagao entre o veiculo e a estacao terrestre. Uma alternativa mais sofisticada seria
a implementacao de um transponder, que nao sé transmite como também recebe sinais,
possibilitando testes mais complexos tanto das antenas como dos radares do centro. No
entanto, a aquisicao de um transponder pode ser significativamente cara, tornando sua
utilizagao em veiculos de treinamento, que sao frequentemente projetados para serem

economicos, possivelmente inviavel.

1.2.2.2 Subsistema de Orientacao

O subsistema de orientacao de um veiculo de sondagem é fundamental para controlar
e direcionar o veiculo em sua trajetéria desde o lancamento até o alcance do objetivo
desejado. Este subsistema pode incluir uma série de componentes como giroscépios, ace-
lerometros, magnetometros, e sistemas de GPS - que trabalham juntos para monitorar e
ajustar a posicao e a direcao do veiculo em tempo real. Além disso, pode-se contar com
sistemas de controle de atitude e software especializado que processa os dados coletados
pelos sensores para tomar decisoes de controle e acionar os mecanismos de dire¢ao, como
motores gimbalizados e propulsores de controle de atitude. O subsistema de orientacao é
crucial para garantir que o veiculo de sondagem siga a rota planejada e alcance altitude
e posicao desejadas para a execucao bem-sucedida da missao e a coleta eficaz de dados

pela carga util.

No caso de foguetes de treinamento, as consideragoes sobre o subsistema de orientagao
sao ligeiramente diferentes. Geralmente, esses foguetes sao estabilizados de forma passiva,
o que significa que nao contam com mecanismos ativos de controle de atitude, uma escolha
que visa reduzir o custo final do veiculo. Ao invés de sistemas ativos complexos, eles
dependem da aerodinamica e do design estrutural para manter uma trajetoria estavel.

Contudo, ainda é essencial monitorar sua trajetoria. Para isso, normalmente se emprega
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um sistema de navegacao inercial, em conjunto com um sistema GNSS (Sistema Global
de Navegacao por Satélite). Estes sistemas fornecem informagdes em tempo real sobre
a posicao e velocidade do foguete, permitindo que a equipe do centro de lancamento
acompanhe a trajetéria do veiculo. Em casos em que o foguete se desvia de seu curso
previsto e representa um potencial risco, a divisao de seguranca de voo pode tomar a
decisao de destruir o veiculo, impedindo assim a progressao de uma trajetoria indesejada.
Esta capacidade de rastreamento e intervencao ¢ vital para manter a seguranca durante

os voos de treinamento.

1.2.2.3 Subsistema de Estrutura

O subsistema de estrutura de um veiculo de sondagem ¢ responsavel pela sustentacao
e desempenho fisico do veiculo, fornecendo a integridade estrutural necessaria para supor-
tar as forcas e as cargas experimentadas durante o lancamento, voo e, em alguns casos,
a reentrada. Este subsistema pode consistir em diversos componentes como a fuselagem,
a estrutura de suporte da carga 1til, e os suportes de montagem para motores e outros
sistemas criticos. A estrutura é geralmente fabricada com materiais leves e de alta re-
sisténcia, como ligas de aluminio ou compdsitos de fibra de carbono, para garantir uma
relacdo Otima entre peso e resisténcia. Além disso, pode incluir sistemas de isolamento
térmico e acustico, bem como revestimentos e blindagens para proteger os componentes
internos e a carga util de condigoes adversas, como altas temperaturas, radiacao e vi-
bracoes excessivas. O design e a integridade do subsistema de estrutura sao vitais para

garantir a seguranca e o sucesso da missao de sondagem.

A interdependéncia entre o subsistema de estrutura e o subsistema de propulsao é
notavel. A escolha do tipo de propulsao impacta nas especificacoes da estrutura. Por
exemplo, foguetes que utilizam propulsao solida tendem a sofrer aceleragoes mais inten-
sas em comparacao com aqueles que adotam propulsao liquida. Essa intensa aceleracao
requer que o subsistema de estrutura de foguetes com propulsao sélida seja projetado
para ser particularmente robusto e rigido, a fim de suportar as forcas envolvidas. Em
contrapartida, foguetes de propulsao liquida, que geralmente experimentam aceleragoes
mais suaves, podem se beneficiar de estruturas menos pesadas e mais flexiveis. Isso pode
resultar em uma economia significativa no peso total do veiculo, permitindo que mais
carga util seja transportada ou que o foguete atinja altitudes mais elevadas. Esta relacao
intrinseca entre propulsao e estrutura destaca a importancia do design integrado e da
otimizacao em foguetes de sondagem para garantir eficiéncia e seguranca ao longo de toda

a missao.
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1.2.2.4 Subsistema de Propulsao

O subsistema de propulsao de um veiculo de sondagem é crucial para fornecer a forca
necessaria para lancar o veiculo e manter sua trajetoria desejada. Este subsistema pode
incluir os motores do foguete, os tanques de propelente, as bombas, os bicos injetores
e os sistemas de controle associados que gerenciam a entrega de combustivel a camara
de combustao. Os motores podem ser de diferentes tipos, como motores de combustao
liquida ou sélida, e sao responsaveis por gerar o empuxo que propulsa o veiculo na direcao
desejada. Os tanques de propelente armazenam o combustivel e o oxidante necessarios
para a combustao, enquanto as bombas e os sistemas de controle garantem a alimentacao
adequada de combustivel para os motores. Além disso, o subsistema de propulsao pode
incluir sistemas de direcao, como motores gimbalizados, que ajudam a orientar o veiculo
ajustando a direcao do empuxo. A eficiéncia e a confiabilidade do subsistema de pro-
pulsao sao vitais para o sucesso da missao de sondagem, pois influenciam diretamente a
capacidade do veiculo de alcancar a altitude desejada e realizar seus objetivos cientificos

ou tecnologicos.

Quando se trata de foguetes de treinamento, a decisao sobre o tipo de propulsao a ser
utilizado é muitas vezes moldada pela natureza especifica do treinamento em questao. Se
o objetivo principal é treinar equipes em procedimentos padrao de lancamento e operagoes
de voo de maneira economica, a propulsao solida pode ser preferivel devido ao seu custo
relativamente mais baixo. No entanto, € essencial lembrar que os procedimentos associados
a foguetes de propulsao sélida diferem significativamente daqueles de propulsao liquida.
Por exemplo, a manipulagao, o armazenamento e os protocolos de seguranga variam entre
os dois tipos. Assim, para centros de lancamento que operam ou planejam operar ambos
os tipos de foguetes, é fundamental que os treinamentos sejam conduzidos usando foguetes
com sistemas propulsivos alinhados aos seus objetivos operacionais. Isso garante que as
equipes estejam adequadamente preparadas para lidar com as nuances especificas de cada

sistema de propulsao, promovendo lancamentos mais seguros e eficazes.



2 Revisao Bibliografica

2.1 Engenharia de Sistemas

Segundo Fortescue (FORTESCUE et al., 2003), a Engenharia de Sistemas, especialmente
no campo da engenharia espacial, é definida como um processo 1égico de atividades que
transforma um conjunto de requisitos decorrentes de um objetivo de missao especifico
em uma descricao completa de um sistema que cumpre o objetivo de maneira 6tima.
Esse processo garante que todos os aspectos de um projeto tenham sido considerados e

otimizados para atender aos objetivos da missao de forma eficiente e eficaz.

A importancia da Engenharia de Sistemas reside na sua capacidade de abordar e
integrar todos os elementos e requisitos de um projeto complexo. No contexto de missoes
espaciais, por exemplo, ela permite que diferentes componentes e subsistemas de uma
nave espacial sejam desenvolvidos e integrados de maneira que atendam aos objetivos
globais da missao. Essa abordagem metodoldgica é crucial para o sucesso de projetos
complexos e multidisciplinares, garantindo que cada parte contribua adequadamente para

o funcionamento e desempenho do sistema como um todo.

2.1.1 Desenvolvimento de um CONOPS: Concept of Operations

Segundo o American Institute of Aeronautics and Astronautics (DESIGN, 2003), o CO-
NOPS é definido como a descri¢ao do usuario de como a organizacao global sera operada
para satisfazer sua missao. Trata-se de uma declaracao verbal e grafica das intencoes de
uma organizagao em relagao a uma operacao ou série de operagoes de sistemas organiza-
cionais novos, modificados ou existentes. Frequentemente, o CONOPS é incorporado em
planos estratégicos de longo alcance e planos operacionais anuais, cobrindo uma série de
operacoes conectadas a serem realizadas simultaneamente ou em sucessao para alcangar

um objetivo de desempenho organizacional ou empresarial.

Nesse contexto, baseando-se no trabalho de Rampino (RAMPINO, 1997) e nas ori-
entagoes da ATAA (DESIGN, 2018), pode-se desenvolver um CONOPS em cinco etapas

abrangentes: Definicao do Objetivo da Missao, Desenvolvimento do Cenério de Missao,
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Definicao do Ambiente Operacional, Definicao da Sequéncia Operacional e Indentificacao
de Stakeholders.

1. Definicao do Objetivo da Missao: Esta etapa envolve a definicao dos objetivos
primérios e secundarios da missao. O objetivo principal pode ser alcancar uma al-
titude especifica, carregar uma carga util especifica ou demonstrar uma tecnologia
especifica. Os objetivos secundarios podem incluir a coleta de certos tipos de da-
dos, teste de determinados subsistemas ou validagao de determinados procedimentos
operacionais. Para executar esta etapa, é necessario consultar todos os principais
stakeholders para entender suas necessidades e expectativas e, em seguida, consoli-

dar estas em um conjunto claro e conciso de objetivos de missao.

2. Desenvolvimento do Cenario da Missao: Esta etapa envolve a definicao do cenério
especifico que a missao seguird. Isso inclui o local de lancamento, a altitude alvo,
a trajetoria, a duracao do voo, os requisitos de carga 1til e o tipo de dados a
serem obtidos. Para executar esta etapa, é preciso desenvolver um perfil de missao
detalhado, incluindo todos os eventos e fases-chave da missao. Isto deve ser baseado
nos objetivos da missao, e deve levar em conta as capacidades e restrigoes do foguete

e seus subsistemas.

3. Definicao do Ambiente Operacional: Esta etapa envolve a definicao do ambiente
operacional no qual a miss@o ocorrerd. Isso inclui o ambiente fisico (como condi-
¢oes atmosféricas, forgas gravitacionais e condigdes térmicas), o ambiente regulatério
(como restrigoes de espago aéreo, regulamentagoes ambientais e regulamentos de se-
guranga) e o ambiente operacional (como instalagoes de langamento, estagoes de
rastreamento e areas de recuperagao). Para executar esta etapa, é necessario pes-
quisar e documentar todos os fatores ambientais relevantes e considerar como eles

afetardao a missao.

4. Definicao da Sequéncia Operacional: Esta etapa envolve a definicao da sequén-
cia de operacoes que sera seguida durante a missao. Isso inclui atividades pré-
lancamento (como montagem, teste, transporte e abastecimento), atividades de lan-
camento (como ignigao, decolagem e subida), atividades em voo (como separagao de
estdgios, implantacao de carga til e coleta de dados) e atividades pds-voo (como re-
cuperagao, analise de dados e revisao de missao). Para executar esta etapa, é preciso
desenvolver uma linha do tempo operacional detalhada e definir os procedimentos e

tarefas especificos para cada atividade.

5. Identificagao dos Stakeholders: Esta etapa envolve a identificacao de todos os
stakeholders envolvidos na missao. Isso pode incluir a equipe da missao, suporte

terrestre, proprietarios da carga 1til, érgaos reguladores, patrocinadores e quaisquer
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outras partes interessadas. Cada stakeholder tera diferentes necessidades, expecta-
tivas e preocupagoes, e € importante considerar estas no planejamento da missao.
Para executar esta etapa, é preciso identificar todos os stakeholders relevantes, en-
tender suas necessidades e preocupacoes e considerar como essas serao abordadas

durante a missao.

2.1.2 Requisitos

Segundo Fortescue (FORTESCUE et al., 2003), o contexto da engenharia de sistemas de
veiculos espaciais, os requisitos desempenham um papel crucial. No inicio de um programa
(Fase A), os requisitos impostos pelo cliente ou usuério final sdo geralmente definidos em
um nivel bastante alto, abrangendo apenas os objetivos gerais da missao e as principais
interfaces de carga util. Assim, durante a fase A - que pode durar de 8 a 12 meses - além
da captura em alto nivel dos requisitos ja ¢ possivel realizar uma anélise de viabilidade
tendo em vista a selecao de um sistema cost-effective que supra os requisitos elencados. A
fase de defini¢ao detalhada (Fase B), que geralmente dura de 12 a 18 meses, é responsével
por expandir esses requisitos de alto nivel em especificagoes que cobrem toda a gama
de parametros de engenharia de sistemas e subsistemas. Durante a Fase B, ocorre uma
revisao detalhada dos requisitos do sistema e do design, incluindo uma avaliacao por parte
de um revisor independente. Esta etapa é seguida pelas Fases C e D, que sao mais longas
e podem se estender por trés a cinco anos. Estas etapas abrangem o desenvolvimento,
fabricacao, integracao e teste do sistema. As atividades especificas incluem identificacao
e andlise de requisitos, especificacao do sistema, identificacao de opgoes, avaliacoes da
missao, trade-offs, avaliacao da viabilidade e comparacao de custos. Além disso, envolve
a selecao de conceitos, alocacao de orcamento, analise de desempenho, otimizagao do

sistema, especificacao de interface e definicao do sistema.

Um aspecto importante na captura e anélise de requisitos é a necessidade de traduzir
e expandir os requisitos de alto nivel para os niveis de sistema e subsistema - a figura ??
mostra um diagrama com os processos envolvidos na expancao/traducao de requisitos de
sistema em requisitos de subsistema. Esta traducao e expansao devem levar em considera-
¢ao fatores como a infraestrutura existente, disponibilidade de lancadores, capacidades de
recuperacao de dados e designs de onibus espaciais existentes. Por exemplo, as escolhas
de érbita para missoes como os principais observatorios da NASA (Hubble Space Telescope
e Gamma Ray Observatory) podem ser satisfeitas em uma Orbita terrestre baixa circu-
lar (LEO), desde que a infraestrutura necessaria, como o sistema de transporte espacial,

esteja disponivel.
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FIGURA 2.1 — Esquema de processos envolvidos na traducao de requisitos de sistema para requisitos de
subsistema. Fonte: (FORTESCUE et al., 2003).

1. Defini¢ao dos Requisitos do Sistema (Fase A/B): Esta etapa envolve a defini¢ao
dos requisitos gerais do sistema. Estes requisitos devem ser baseados nos objeti-
vos da missao e no CONOPs. Eles normalmente incluem requisitos de desempenho
(como altitude, velocidade e capacidade de carga 1itil), requisitos operacionais (como
procedimentos de lancamento e recuperacao) e restri¢oes (como custo, cronograma
e conformidade regulatéria). Para executar esta etapa, é preciso traduzir os obje-
tivos da missao e o CONOPs em requisitos especificos, mensuraveis, alcancéaveis,
relevantes e temporizados (SMART).

2. Defini¢ao dos Requisitos do Subsistema (Fase B): Esta etapa envolve a defini¢ao dos
requisitos de cada subsistema. Estes requisitos devem ser baseados nos requisitos
do sistema e devem levar em consideracao as interfaces entre diferentes subsiste-
mas. Eles normalmente incluem requisitos de desempenho, requisitos operacionais
e restricoes para cada subsistema. Para executar esta etapa, é preciso decompor os
requisitos do sistema em requisitos de subsistema, levando em conta a arquitetura

e as interagoes dos subsistemas.

3. Definicao dos Requisitos de Interface (Fase C/D): Esta etapa envolve a defini¢ao
dos requisitos para as interfaces entre diferentes subsistemas e componentes. Es-
tes requisitos devem garantir que os subsistemas e componentes possam interagir
corretamente e de forma eficiente. Eles normalmente incluem requisitos de inter-
face mecanica, elétrica, de dados e térmica. Para executar esta etapa, é preciso
identificar todas as interfaces no sistema e definir suas caracteristicas funcionais, de

desempenho e fisicas.
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4. Desenvolvimento do Plano de Verificagao e Validagao (Fase C/D): Esta etapa en-
volve o desenvolvimento de um plano para verificar e validar os requisitos. A verifi-
cagao é o processo de verificar se o sistema ou subsistema atende aos seus requisitos,
enquanto a validacao é o processo de verificar se o sistema cumpre seu propoésito
pretendido. O plano deve especificar os métodos (como teste, inspecao, analise ou
demonstracao), os critérios e as responsabilidades para verificacao e validagao. Para
executar esta etapa, é preciso revisar cada requisito, determinar como ele pode ser

verificado e validado e documentar isso no plano.

5. Gerenciamento de Requisitos (ao longo do projeto): Esta etapa envolve o gerenci-
amento dos requisitos durante todo o ciclo de vida do sistema. Isso inclui o registro
dos requisitos, o acompanhamento de seu status, o controle das mudancas nos re-
quisitos e a garantia de rastreabilidade entre os diferentes niveis de requisitos. Para
executar esta etapa, é preciso usar uma ferramenta ou banco de dados de gerencia-

mento de requisitos e estabelecer um processo para o gerenciamento de requisitos.

6. Revisao de Requisitos (ao final de cada fase): Esta etapa envolve a revisao dos
requisitos para verificar sua completude, correcao, consisténcia e viabilidade. Para
executar esta etapa, é preciso revisar cada requisito em termos de sua completude
(todos os requisitos necessarios foram especificados?), correcao (o requisito esté cor-
reto e sem ambiguidades?), consisténcia (os requisitos sdo consistentes entre si?) e
viabilidade (o requisito é vidvel dadas as restri¢oes do sistema?). também é pre-
ciso revisar o plano de verificacao e validacao para garantir que todos os requisitos

podem ser verificados e validados.

2.1.3 Arquitetura e Design

Conforme exposto por Fortescue (FORTESCUE et al., 2003), no contexto de projetos
aeroespaciais, a escolha de tecnologias para os diversos subsistemas ¢ um processo com-
plexo e multifacetado. Cada subsistema de uma maquina espacial tem opcoes tecnoldgicas
distintas que devem ser cuidadosamente avaliadas para atender aos objetivos da missao.
Por exemplo, para o controle de atitude de satélites, podem ser consideradas opg¢oes como
a estabilizacao por rotacao simples, dupla rotacao, estabilizacao em trés eixos ou um
modo de oscilacao lenta em direcao Leste-Oeste para evitar a necessidade de varredura

instrumental nessa diregao.

Fortescue ainda aponta que em termos de sistemas de propulsao, as alternativas dis-
poniveis influenciam significativamente a configuracao geral de um foguete. A escolha do
sistema de resfrigeracao do motor foguete - seja regenerativo, por filme ou ablativo - tam-

bém ¢ crucial. Da mesma forma, a escolha do design para a carga 1til de comunicacao,
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incluindo opgoes sobre a frequéncia do transmissor e o design da antena, é essencial.

Além disso, a modularidade fisica e funcional entre o foguete e o satélite e os elementos
da carga 1til precisa ser considerada, assim como os niveis de heranca tecnolédgica, que
podem incluir a adaptacao de designs existentes de plataformas ou de subsistemas inteiros

provenientes de programas anteriores.

Nesse sentido a escolha de tecnologias, sua integracao nos diversos subsistemas e ali-
nhamento com requisitos é um processo complexo e de extrema importancia que se inicia
desde o projeto preliminar (que compreende simulagoes e anélises de viabilidade) até as
fases finais de desenvolvimento e pode ser separada em 10 processos principais listados a

seguir.

1. Design Arquitetonico: Esta etapa envolve o projeto arquitetonico geral do sistema.
A arquitetura deve fornecer uma visao de alto nivel dos componentes do sistema,
suas relacoes e interacoes. Deve ser baseada nos requisitos e ter como objetivo
otimizar o desempenho, confiabilidade e custo do sistema. Para executar esta etapa,
é necessario utilizar métodos de projeto arquitetonico, como diagramas de blocos,

matrizes de estrutura do sistema ou matrizes de estrutura de projeto.

2. Projeto de Subsistemas: Esta etapa envolve o projeto de cada subsistema. Esse
projeto deve fornecer especificagoes detalhadas dos componentes utilizados, suas
relagoes e interacoes. Deve ser baseado nos requisitos do subsistema e ter como
objetivo otimizar o desempenho, confiabilidade e custo do subsistema. Para executar
esta etapa, é necessario utilizar métodos de projeto detalhado, como diagramas

esquematicos e fluxogramas.

3. Projeto de Interfaces: Esta etapa envolve o projeto das interfaces entre diferentes
subsistemas e componentes. O projeto de cada interface deve fornecer especifica-
¢oes das caracteristicas funcionais, de desempenho e fisicas da interface. Deve ser
baseado nos requisitos de interface e ter como objetivo garantir a interagao correta
e eficiente dos subsistemas e componentes. Para executar esta etapa, é necessario
utilizar métodos de projeto de interface, como documentos de controle de interface

ou diagramas de interface.

4. Projeto de Configuragao: Esta etapa envolve o projeto da configuragao do sistema.
A configuracao deve especificar o arranjo fisico dos componentes, incluindo suas
localizacoes, orientacoes e conexoes. Deve ser baseado nos requisitos do sistema e
ter como objetivo otimizar o desempenho, confiabilidade e custo do sistema. Para
executar esta etapa, é necessario utilizar métodos de projeto de configuracao, como

modelos CAD ou protétipos fisicos.
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10.

Projeto de Seguranca e Confiabilidade: Esta etapa envolve o projeto do sistema
para ser seguro e confidvel. Isso inclui o projeto de recursos de seguranca para
prevenir acidentes, o projeto de redundancia para mitigar o impacto de falhas e o
projeto de procedimentos de manutencao para garantir a longevidade do sistema.
Deve ser baseado nos requisitos do sistema e na avaliacao de riscos, e deve estar em
conformidade com normas de seguranca e confiabilidade. Para executar esta etapa,
é necessario utilizar métodos de projeto de seguranga e confiabilidade, como anélise

de modo e efeitos de falha (FMEA), andlise de arvore de falhas ou diagramas de
blocos de confiabilidade.

Projeto do Ambiente: Esta etapa envolve o projeto do sistema para resistir as
condicoes ambientais esperadas. Isso inclui o projeto do sistema para resistir a tem-
peraturas extremas, pressoes, vibragoes e radiagoes. Deve ser baseado nos requisitos
do sistema e na avaliacao ambiental, e deve estar em conformidade com as nor-
mas ambientais. Para executar esta etapa, é necessario utilizar métodos de projeto

ambiental, como testes ambientais, analise térmica e analise estrutural.

Verificagao e Validacao do Projeto: Esta etapa envolve verificar e validar o projeto.
A verificagao é o processo de verificar se o projeto atende aos requisitos, enquanto a
validagao é o processo de verificar se o projeto cumpre seu proposito pretendido. Isso
deve ser baseado no plano de verificacao e validacao e deve envolver métodos como
testes, inspecao, andlise ou demonstragao. Para executar esta etapa, é necessario
realizar atividades de verificacao e validacao de acordo com o plano e documentar

os resultados.

Gestao do Projeto: Esta etapa envolve a gestao do projeto ao longo de seu ciclo
de vida. Isso inclui registrar o projeto, rastrear seu status, controlar as mudancas e
garantir a rastreabilidade entre o projeto e os requisitos. Para executar esta etapa,

¢é necessario utilizar uma ferramenta de gestao de projeto ou banco de dados.

Revisao do Projeto: Esta etapa envolve revisar o projeto para verificar sua comple-
tude, correcao, consisténcia e viabilidade. A revisao deve envolver todas as partes
interessadas, incluindo a equipe da missao, os desenvolvedores, os usuarios e as au-
toridades regulatorias. A revisao do projeto também seria uma plataforma para
identificar e resolver problemas antes que o sistema seja construido. Para executar
esta etapa, é necessario organizar uma reuniao de revisao, preparar um documento

do projeto e conduzir a revisao de acordo com uma lista de verificacao de revisao.

Documentacgao do Projeto: Esta etapa envolve documentar o projeto. A documen-
tagao deve fornecer um registro completo e preciso do projeto, incluindo o projeto
arquitetonico, o projeto de subsistemas, o projeto de interfaces, o projeto de confi-

guragao, o projeto de seguranca e confiabilidade, o projeto ambiental, os resultados
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de verificacao e validagao, os registros de gestao do projeto e os registros de revisao
do projeto. Também deve incluir uma justificativa de projeto, explicando os motivos
das decisoes. Para executar esta etapa, é necessario coletar todos os documentos
relacionados ao projeto, organiza-los em uma estrutura coerente e mante-los para

referéncia futura.
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2.2 Introducao a Propulsao Liquida

A propulsao liquida é um tipo de sistema utilizado em foguetes e espaconaves carac-
terizado pelo uso de propelentes no estado liquido. Ao contrario de foguetes que utilizam
propelentes solidos, os propelentes liquidos ficam armazenados em tanques separados e se
misturam apenas apos injetados na camara de combustao. E um método de propulsao

versatil e amplamente utilizado devido a sua alta eficiéncia e capacidade de controle.

Injector
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FIGURA 2.2 — Esquema de um motor a propulsao liquida. Fonte: (FORTESCUE et al., 2003)

A figura 2.2 ilustra os componentes principais de um motor foguete a propulsao li-
quida (MFPL). Como dito anteriormente, os propelentes - combustivel e oxidante - sdo
armazenados em tanques de forma separada. Esses tanques sao conectados a camara de
combustao (CC) por meio de tubulagoes, bombas, turbinas e injetores que formam o sis-
tema de alimentagao. Os injetores sao a ponta final que leva os propelentes a camara de
combustao, seu correto dimensionamento e disposicao garantem a razao de mistura dese-
jada de propelentes bem como o alivio térmico nas paredes da CC. Uma vez misturados os
propelentes entram em ignicao e o processo de combustao se inicia. Durante a queima dos
propelentes, a CC comporta altissimas pressoes e temperaturas de modo que para manter
a integridade fisica de suas paredes faz-se necesséria a utilizacao de alguma estratégia de
refrigeracao. Essa estratégia é de grande importancia para o projeto do MFPL pois um
sistema de refrigeracao muito complexo e eficaz pode atrasar o desenvolvimento do pro-
jeto e um sistema simples e menos eficiente pode acarretar em requisitos estruturais mais
intensos para a parede da CC, resultando num MFPL mais pesado. As grandes pressoes
verificadas durante a combustao também sao responsaveis pela necessidade de um sistema
de pressurizacao dos propelentes, uma vez que a pressao interna dos tanques onde estao
armazenados os propelentes é inferior aquela da CC durante o processo de combustao. Por
fim, os gases gerados durante a combustao sao acelerados na regiao convergente da tubeira
até que atingem a velocidade do som e seguem para a regiao divergente aumentando ainda
mais sua velocidade. O que garante o movimento do foguete, entao, é a reacao a expulsao

desses gases.
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2.2.1 Propelentes Liquidos

Segundo Mishra (MISHRA, 2017), um propelente consiste em todos os materiais qui-
micos, incluindo combustivel e oxidante, juntamente com certos aditivos necesséarios para
sustentar o processo de combustao a fim de produzir gases quentes de alta pressao, que

sao expandidos em um bocal (ou tubeira) para produzir empuxo.

Propelentes liquidos tém varias caracteristicas desejaveis quando comparados com pro-
pelentes soélidos e, por isso, sao utilizados quando é necessaria maior eficiéncia propulsiva -
indicada pelo impulso especifico (ISP) - ou quando é preciso um maior controle do empuxo,
uma vez que esse tipo de propulsao permite a regulacao do fluxo massico de propelentes

na camara de combustao.

Baseando-se no modo de ignicao é possivel classificar os propelentes liquidos em dois
tipos: hipergdlicos e nao hipergolicos. Nos propelentes hipergolicos, combustivel e oxi-
dante reagem de forma espontanea, sem a necessidade de energia externa para iniciar o
processo de queima ou decomposicao. A hidrazina (NoH4) na presenga de tetréxido de
nitrogénio (NyO4) pode ser considerada um propelente hipergélico pois essa mistura entra
em combustao espontaneamente formando agua e éxido nitroso (N,O). No caso de pro-
pelentes nao hipergdlicos, uma quantidade adequada de energia deve ser fornecida para

que a combustao ocorra.

Além da classificacao pelo modo de igni¢ao também é possivel separar os propelentes
entre duas categorias: monopropelentes e bipropelentes. Monopropelentes sao compostos
quimicos que se decompoem ou reagem com um caralisador para gerar empuxo. Sob
condigbes especificas, peréxido de hidrogénio (HyO5) pode ser um monopropelente que
se decompoe formando dgua e gas hidrogeénio, hidrazina também pode se decompor em
amonia (NHj) e gas nitrogénio (Ny) liberando calor. Bipropelentes por sua vez sdo o caso
mais comum em que é necessario um combustivel e um d6xidante para que a reacao de

combustao ocorra.

Todos os tipos de propelentes quimicos possuem caracteristicas especificas que garan-
tem um desempenho desejavel de acordo com a missao do foguete que o utilizara. De modo
geral, propelentes devem ter propriedades energéticas elevadas para garantir uma grande
liberacao de calor durante a combustao, acompanhada de altos valores de temperatura,
pressao, velocidade caracteristica (C*) e impulso especifico. Além disso, o propelente deve
ter boas propriedades balisticas como baixa densidade, alta inflamabilidade (capacidade
de igni¢ao), reprodutibilidade de desempenho e minima instabilidade de combustao. Ou-
tras caracteristicas como facilidade de armazenamento, menor risco de explosao, baixo

preco e facil operagao sao propriedades desejaveis dos propelentes.
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Monopropelentes

Incorporado pela simplicidade - uma vez que o sistema do oxidante pode ser com-
pletamente eliminado - motores monopropelentes como aqueles que empregam hidrazina,
utilizam um tnico propelente quimico que se decompoe ou reage com um catalisador para
gerar o empuxo. No entanto, suas aplicagoes sao restritas a condigoes de voo de baixo

empuxo e curta duracao.
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FIGURA 2.3 — Esquema de um MFPL monopropelente. Fonte: (MISHRA, 2017)

Segundo Mishra (MISHRA, 2017), um monopropelente é um quimico ligeiramente ins-
tavel que se decompoe facilmente de forma exotérmica para produzir gas quente. Entre
todos os monopropelentes, a hidrazina se destaca por ter propriedades desejaveis, pois
possui um impulso especifico alto e menor densidade. Embora seja bastante complicado

acende-la, na presenca de um catalisador de iridio isso é possivel.

Hidrazina como monopropelente: A hidrazina, quando utilizada como monopropelente,
apresenta caracteristicas notaveis que a tornam uma escolha eficiente para aplicacoes es-
paciais, especialmente em propulsores para controle de atitude em satélites e foguetes.
Com um impulso especifico de 199 segundos e uma densidade de 1,011 g/cm? (Cornelisse,
1979), ela oferece um equilibrio eficiente entre desempenho e facilidade de armazenamento.
A hidrazina se decompoe na presenca de um catalisador sélido ou liquido adequado, li-
berando amonia, gas nitrogénio e calor, um processo que ocorre a temperatura ambiente
quando o iridio é usado como catalisador. Outros catalisadores, como ferro, niquel e co-
balto, também sao eficazes na decomposicao da hidrazina, mas requerem temperaturas
mais elevadas, em torno de 450 K. Uma das vantagens mais significativas da hidrazina
como monopropelente é sua longa vida 1til de armazenamento - pode ser mantida em
tanques selados por mais de 15 anos sem perder eficacia - o que a torna uma opgao ex-
tremamente viavel e confidvel para missoes de longa duracao ou quando ha dificuldades

logisticas associadas ao transporte de propelentes.

Pero6xido de hidrogénio como monopropelente: O perédxido de hidrogeénio, quando uti-
lizado como monopropelente, apresenta caracteristicas inicas que o tornam uma escolha

interessante para certas aplicagoes aeroespaciais. Com um impulso especifico de 165 se-

3

gundos e uma densidade de 1,442 g/cm®, ele oferece uma boa eficiéncia para propulsao.
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No entanto, seu armazenamento requer atencao especial: devido a sua natureza reativa,
o peréxido de hidrogenio pode oxidar alguns materiais, tornando-se ideal o uso de galoes
de plastico em vez de tanques metalicos para seu armazenamento. Uma caracteristica no-
tavel do perdéxido de hidrogénio é que apenas 1% da substancia se decompoe nos tanques
de armazenamento ao longo do tempo, conforme indicado em Sutton (SUTTON; BIBLARZ,
2000), limitando sua vida 1til de armazenamento a aproximadamente 5 anos para HyOo
com concentracao maior que 90% . Um dos grandes beneficios do uso do peréxido de
hidrogénio como monopropelente é que sua decomposicao nao gera substancias téxicas,

nao oferecendo perigo de contaminagao ao meio ambiente ou riscos a satide humana.

Nitrato de Hidroxilaménio (HAN): O Nitrato de Hidroxilaménio (NH,OH;NO3), um
novo propelente sintético rico em oxigénio, representa um avanco significativo na tecnolo-
gia de monopropelentes. Combinando oxigénio com hidrogénio e nitrogénio, ele permite
uma decomposicao altamente exotérmica. Embora seja solido em sua forma pura, para
uso como monopropelente, ele requer dissolucao em dgua. Esta solucao aquosa tem uma
densidade de 1,523 g/cm®; e o impulso especifico pode variar entre 200 e 265 segundos,
dependendo de sua concentragao na solugao e da mistura com alguns combustiveis orga-
nicos. Uma caracteristica importante a ser considerada é que ele se decompoe lentamente
quando armazenado o que aumenta sua vida tutil. Apesar disso, sua toxicidade e incom-
patibilidade com muitos metais exigem cuidados especiais no manuseio e armazenamento,
tornando-o um desafio em termos de seguranca e compatibilidade de materiais. Essas
caracteristicas fazem do Nitrato de Hidroxilamonio uma opcao potencialmente poderosa,

mas que requer consideracoes cuidadosas para seu uso efetivo como monopropelente.

Propelentes Hipergolicos

Os propelentes hipergélicos oferecem uma vantagem significativa em sistemas de pro-
pulsao de foguetes devido a sua capacidade de ignicao espontanea, eliminando a neces-
sidade de um sistema de ignicao dedicado. Embora um sistema de ignicao nao seja um
recurso particularmente problemético, sua eliminagao ¢ geralmente desejavel, pois sim-
plifica o sistema de propulsao. Todos os propelentes de foguetes devem ser facilmente
inflamaveis e ter um pequeno atraso de ignicao para reduzir o risco potencial de explosao
durante a partida. As misturas hipergélicas sao frequentemente utilizadas para iniciar a
combustao de propelentes nao hipergélicos. No entanto, um aspecto a ser considerado
é que esse tipo de propelente pode gerar uma forma de instabilidade de alta frequéncia
durante a combustao, conhecida como "popping”. Esse fenomeno ocorre quando goticulas
de combustivel ou oxidante, formadas durante a atomizacao dos propelentes, queimam de
maneira explosiva, criando pequenas detonacoes. As ondas de choque geradas por esse

processo podem se propagar pelo foguete, gerando uma instabilidade de alta frequéncia,
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o que representa um desafio técnico significativo no design e operacgao de sistemas de pro-

pulsao que utilizam propelentes hipergolicos.

Alguns propelentes hipergélicos notaveis: Hidrazina pura e hidrazina hidratada (HgN,O)
formam misturas hipergélicas quando combinadas com peréxido de hidrogénio. Segundo
Sutton (SUTTON; BIBLARZ, 2000), tetréxido de dinitrogénio (N2Oy) é utilizado no sistema
de manobra orbital da Space Shuttle e é o oxidante estocavel (nao criogénico) mais comum
utilizados nos Estados Unidos da America (EUA) - esse oxidante é hipergélico quando
misturado com uma ampla gama de combustiveis. UDMH (unsymetric dimethylhydra-
zine) foi utilizado com tetréxido de dinitrogénio no sistema de controle de rolamento do
VLS-1 (PALMERIO, 2017).

Hidrocarbonetos e outros combustiveis organicos

Os combustiveis organicos no setor aeroespacial representam uma alternativa pro-
missora devido a sua composicao, que é predominantemente de carbono e hidrogeénio.
Exemplos como metano, dlcoois, gasolina, querosene e outros ja foram explorados como
propelentes para veiculos aeroespaciais. Um dos principais desafios no uso desses com-
bustiveis é a padronizacao de sua pureza e das propriedades fisicas, que podem variar
significativamente. Apesar desses desafios, os combustiveis organicos sao atraentes por
serem mais baratos, menos poluentes que a hidrazina e seus derivados, e por oferecerem
alta performance. No entanto, ao utilizar esses tipos de propelentes, dois efeitos criticos
devem ser considerados: o coking e o sulfur attack. O coking refere-se a deposigao de car-
bono nos canais de refrigeragao do motor, o que pode prejudicar a eficiéncia da troca de
calor e, eventualmente, levar a falha estrutural do motor. Por outro lado, o sulfur attack
¢ um problema particularmente associado a combustiveis organicos derivados de plantas,
como o etanol de cana-de-agicar, que podem conter tracos de enxofre. Essas impurezas
podem causar corrosao e aumentar a rugosidade nas paredes do canal de refrigeracao,
aumentando o risco de falha estrutural do motor. Portanto, embora os combustiveis orga-
nicos oferecam varias vantagens, seu uso exige uma consideragao cuidadosa dos desafios

técnicos associados.

Propelentes Criogénicos e Estocaveis

Propelentes Estocaveis: Os propelentes estocdveis representam uma categoria crucial de
compostos quimicos na industria aeroespacial, caracterizados pela sua capacidade de serem
armazenados e utilizados em temperatura ambiente. Conforme destacado por Palmério
(PALMERIO, 2017), a hidrazina e seus derivados sdo os combustiveis mais comumente uti-

lizados nesta categoria. Os oxidantes estocaveis incluem acido nitrico (HNOsj) , tetréxido
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de nitrogeénio e peréxido de hidrogénio. Uma consideracao importante no uso de derivados
de nitrogénio, como a hidrazina, é a sua alta toxicidade, o que exige cuidados especiais
para evitar vazamentos durante o armazenamento. Estes propelentes sao amplamente uti-
lizados em misseis lancados do solo, pois podem permanecer prontos para uso por muitos
anos. Um exemplo notavel de sua aplicacao é nos langadores de satélites soviéticos, que
foram baseados em misseis e utilizaram esse tipo de combustivel, assim como a familia
de foguetes Ariane até o Ariane 4. Além disso, combustiveis organicos e hidrocarbonetos
também sao classificados como propelentes estocaveis, oferecendo versatilidade e pratici-

dade para diversas aplicagoes na exploracao espacial e em sistemas de defesa.

Propelentes Criogénicos: Os propelentes criogénicos sao essenciais na tecnologia de fogue-
tes, caracterizados pela necessidade de serem mantidos em temperaturas extremamente
baixas para permanecerem no estado liquido. Exemplos comuns de propelentes criogénicos
incluem hidrogénio liquido (LHs), oxigénio liquido (LO,) e flior liquido (LF). A mistura
de LHs com LO, é particularmente notavel por seu alto valor de impulso especifico de 430
segundos. No entanto, a baixa densidade do hidrogénio liquido (0.071 g/cm?) limita sua
viabilidade como propelente para estagios inferiores de foguetes devido ao grande volume
necessario para armazena-lo. Uma questao técnica importante associada aos propelentes
criogénicos ¢ o resfriamento da parede do tanque para temperaturas muito abaixo da tem-
peratura ambiente do ar. Isso resulta na condensacao de umidade na parte externa do
tanque e, frequentemente, na formagao de gelo antes do lancamento. O gelo é indesejavel,
pois aumenta a massa inerte do veiculo e pode causar mau funcionamento das valvulas.
Além disso, durante o voo inicial, pedagos de gelo que se desprendem ou se quebram

podem danificar o veiculo.
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2.2.2 Tanques de Propelente

Sao os reservatorios, muitas vezes feitos de aluminio ou materiais compostos, abrigam
os propelentes liquidos - um combustivel e um oxidante. Eles sao projetados para suportar
as exigéncias de pressao e temperatura ao longo de uma missao, muitas vezes incorporando
defletores para contrabalancar a movimentacao do propelente que poderia comprometer
a estabilidade do foguete.

{b) (c)

1 | e
FIGURA 2.4 — Diferentes arranjos de tanques de propelente. Fonte: (CORNELISSE et al., 1979)

Segundo Cornelisse (CORNELISSE et al., 1979) para uma dada quantidade de propelente,
um tanque esférico permite o armazenamento de modo a minimizar seu peso. Todavia, por
restricoes em seu diametro, comumente sao utilizados tanques cilindricos em disposigoes
similares as apresentadas na figura 2.4. Nesse contexto, na disposigdo da figura 2.4(a)
h& economia de peso pois se utiliza a tampa inferior do tanque sob pressao p; como
tampa superior do tanque sob pressao p, - nesse caso p; deve ser maior que ps ou as
cargas estruturais podem causar deformacoes na base do tanque superior. Apesar disso,
a disposicao representada em 2.4(b) é mais simples e barata de ser produzida e, mesmo
sendo mais pesada, é utilizada com mais frequéncia. Em veiculos como o Saturn IB um

arranjo com multiplos tanques foi utilizado, conforme mostrado na figura 2.4(c).

Nos MFPLs, os tanques desempenham um papel crucial nao apenas na armazenagem
do propelente, mas também na integridade estrutural do veiculo. Em muitos designs, as
paredes dos tanques de propelente sao também as paredes externas do foguete, necessi-
tando fornecer a resisténcia estrutural suficiente para suportar as forcas de aceleracao e o
aquecimento causado pelo arrasto aerodinamico. Tanques mais curtos sao preferiveis por

razoes de forca e eficiéncia de peso.

Em sistemas de alimentacao que utilizam tanques pressurizados, a pressao dentro dos



CAPITULO 2. REVISAO BIBLIOGRAFICA 43

tanques de propelente deve ser maior que a pressao na camara de combustao, considerando
as perdas nas tubulacoes e no injetor. Ja em sistemas que empregam bombas, pode-se
usar uma pressao menor nos tanques, desde que seja suficiente para evitar a cavitacao nas

bombas.

A quantidade total de combustivel a ser considerada inclui o volume de propelente
usado para propulsao, o volume remanescente nos tanques e dutos, bem como no sistema
de refrigeracao apds o desligamento, o volume de propelente evaporado e o volume de

ullage (volume do tanque ocupado por gas).

Além disso, o fenomeno de sloshing, ou movimentacao do propelente dentro do tanque
devido ao movimento do veiculo, pode causar instabilidade, aumentar as cargas estruturais
e levar a mistura de gas com liquido. Para mitigar esses efeitos, defletores sao instala-
dos nos tanques, reduzindo o movimento do fluido e contribuindo para a estabilidade e

seguranca do foguete.

2.2.3 Sistema de Alimentacgao

E o sistema que conduz o propelente dos tanques para a camara de combustao, é
composto por tanques de pressurizacao, valvulas, tubos e turbobombas. As valvulas ar-
bitram o fluxo de propelente, enquanto as turbobombas ou os tanques de pressurizagao
aumentam a pressao do propelente para garantir um fluxo continuo para a camara de

combustao, sustentando assim o processo de combustao.

Pressurizacao por tanque de gas: E uma das formas mais simples de se pressurizar o
propelente em um motor foguete. Consiste na presenga de um tanque com gas inerte (ge-
ralmente Ny ou Hélio) a alta pressao conectado por vélvulas ao tanque de propelente. Na
medida em que o propelente é jogado para a camara de combustao, as valvulas permitem
que o gas do tanque de pressurizacao entre no tanque de propelente empurrando o liquido

de forma controlada.

Pressure On-off valve Free volume Diaphragm
regulator

Rocket
engine

Gas feed line Liquid feed line
Propellant tank

FIGURA 2.5 — Esquema de sistema de alimentagdo com pressurizagdo por tanque. Fonte: (MISHRA,
2017)

A utilizacao de tanques de gas pressurizante em sistemas de alimentacao de foguetes
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oferece vantagens significativas, especialmente em motores de foguetes de pequeno em-
puxo e voos de curta duracao, devido a sua simplicidade e confiabilidade. Comparado
com outras formas de pressurizagao, este sistema se destaca pela facilidade de implemen-
tagao e menor complexidade. No entanto, um desafio inerente a este método é a limitacao
da pressao na camara de combustao. Pressoes muito altas na CC exigem pressoes ainda
maiores nos tanques de gas e de propelentes, o que, por sua vez, aumenta a massa neces-
saria para atender aos requisitos estruturais desses tanques. Esse aumento de massa pode
ser um fator limitante em termos de eficiéncia e desempenho do foguete. Contudo, como
apontado por Mishra em 2017, os avancos recentes no desenvolvimento de novos materiais
leves e resistentes a altas pressoes tém permitido uma utilizacao mais ampla de tanques

de gés pressurizante.

Pressurizagao por bombas: Uma méaxima da ciéncia de foguetes é que quanto maior
a pressao na camara de combustao, maior a eficiencia do foguete. Isso fica claro quando
entende-se que quanto maior a pressao na camara maior a forca de empuxo gerada por
massa de gas formado durante a combustao. Dessa forma,o desenvolvimento de MFPLs
que trabalham em pressoes muito altas suscitou a necessidade de utilizacao de algum sis-
tema que nao precisasse de uma compensacao massica como aquele utilizado por tanques

de pressurizacao - assim, foi desenvolvido o sistema de pressurizagao por bombas.
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FIGURA 2.6 — Diferentes ciclos de pressurizagdo por bomba. Fonte: (MISHRA, 2017)
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A utilizacao de bombas e turbinas no sistema de alimentacao de foguetes representa
um avanco significativo na tecnologia de propulsao espacial. Atualmente, a forma mais
comum de bombas utilizadas em foguetes sao as turbobombas, que se caracterizam por
terem uma turbina como fonte motriz. Essas turbobombas sao amplamente utilizadas em
veiculos espaciais, misseis de longo alcance e em sistemas de melhoria de performance de
aeronaves, devido as suas vantagens significativas, como maior flexibilidade operacional,
capacidade de alcancar altos valores de pressao, menores requisitos de volume e uma

excelente relagdo poténcia/peso.

Os sistemas de alimentagao por bomba podem ser classificados em quatro categorias
principais, baseadas na configuracao da turbina e da bomba, bem como na descarga de
gases formados durante a combustao: (a) monopropelente, (b) bipropelente, (c) expansivo

e (d) combustao estagiada.

(a) Ciclo Monopropelente:Este é o mais simples dos ciclos. Nele, o monopropelente
é injetado no gerador de gés (GG) como um spray, podendo ser ignitado com o
auxilio de um propelente sélido. A decomposicao do monopropelente gera gases de
alta temperatura e pressao que acionam a turbina, que por sua vez ativa as bombas.
Os gases de exaustao da turbina sao entao expandidos até a pressao ambiente em

uma tubeira separada.

(b) Ciclo Bipropelente: Este é o ciclo mais comum em sistemas de pressurizagdo por
turbobombas. Aqui, os préprios propelentes do foguete sao utilizados no gerador
de gés, onde sao ignitidos para gerar produtos de combustao sob alta temperatura

e pressao. Esses gases acionam a turbina, que ativa as bombas.

(c) Ciclo Expansivo: Este ciclo nao utiliza um gerador de gés e ¢é frequentemente em-
pregado quando se usa hidrogénio liquido (LH;) como propelente. O hidrogénio
aquecido, que passa pelo sistema de refrigeracao para extrair calor da camara de
combustao, é expandido diretamente na turbina, ativando as bombas de propelente.
Este hidrogénio é entao queimado na camara de combustao junto com o oxigénio
liquido (LOs).

(d) Ciclo de Combustao Estagiada: Representa uma combinacao dos ciclos bipropelente
e expansivo. Neste ciclo, todo o combustivel passa pelo gerador de gas, onde uma
mistura rica é queimada, formando gases de alta temperatura e pressao. Estes
gases acionam a turbina, ativando as bombas, e sao expandidos novamente antes de
serem utilizados para alimentar a camara de combustao. A caracteristica distintiva
deste ciclo é a combustao sequencial, tanto no gerador de gés quanto na camara de

combustao, o que justifica o termo "combustao estagiada”.
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Turbobombas sao excelentes engenhos que permitem que os propelentes sejam expeli-
dos na CC mesmo quando essa opera sob altissimas pressoes o que garante um ganho de
eficiéncia energética significativo ao MFPL. Todavia, o projeto desses componentes pode
ser muito complexo pois é necessario garantir que nao ha vazamentos - que podem resultar

em explosoes - e evitar efeitos de cavitagao que compromentem o desempenho do motor.

2.2.4 Sistemas de Refrigeracgao

O sistema de refrigeracao em foguetes desempenha um papel crucial, especialmente
considerando as extremas condigoes de temperatura e pressao envolvidas na combustao
dos propelentes. Durante a queima, temperaturas da ordem de 3000 Kelvin sao geradas na
camara de combustao, valores estes significativamente superiores a temperatura de fusao
da maioria das ligas metalicas utilizadas na fabricacao dessas camaras. Isso implica que,
sem um sistema de refrigeracao eficaz, a integridade estrutural da camara de combustao
estaria em risco, ja que a resisténcia dos materiais das paredes diminui significativamente

em altas temperaturas.

Embora uma solugao possivel para este problema seja o uso de paredes mais espessas,
isso vai contra um dos principios fundamentais do design de foguetes, que é minimizar
a massa do veiculo para otimizar seu desempenho em condicoes operacionais especificas.
Portanto, a implementacgao de um sistema de refrigeragao eficiente é essencial para reduzir

a temperatura das paredes da camara de combustao e do bocal.

A parte mais vulneravel do motor de foguete é a garganta do bocal, onde as taxas
de transferéncia de calor sao uma ordem de magnitude mais altas do que na porgao
de saida do bocal de exaustao. Isso torna o design e a manutencao de um sistema de
refrigeragao nao apenas uma questao de eficiéncia, mas também de seguranca e viabilidade
estrutural. A capacidade de gerenciar e dissipar o calor gerado durante a combustao é,
portanto, um aspecto critico no design de motores de foguetes, garantindo que eles possam
operar de maneira segura e eficiente em condigoes extremas. Nos MFPLs modernos trés
tipos principais de sistemas de refrigeracao podem ser citados: refrigeracao regenerativa,

refrigeracao por filme/transpiracao e refrigeragao ablativa.
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FIGURA 2.7 — Sistemas de refrigeragao: (a) regenerativa, (b) filme, (c) transpiragao e (d) ablativa. Fonte:
(MISHRA, 2017)

Sistema de refrigeragao regenerativa: Os sistemas de refrigeracao regenerativa em fogue-
tes representam uma abordagem inovadora e eficiente para gerenciar as altas temperaturas
geradas durante a combustao. A principal vantagem desse sistema é a sua capacidade de
aproveitar o calor retirado das paredes da camara de combustao, utilizando-o para pré-
aquecer o combustivel antes de sua entrada na camara. Este processo nao s6 melhora a
eficiencia da combustao, mas também ajuda a reduzir o estresse térmico nas paredes da
camara, prolongando a vida 1til do motor. No entanto, a implementacao de sistemas de
refrigeracao regenerativa nao é isenta de desafios. Eles sao complexos de desenvolver e
projetar, exigindo um alto nivel de precisao e conhecimento técnico. Isso se da pois o
combustivel flui através de canais internos as paredes da camara de combustao e o pro-
cesso de design e manufatura desses canais pode exigir muita complexidade uma vez que
seu mal funcionamento pode prejudicar nao s6 o alivio térmico da CC mas também sua
integridade estrutural. Além disso, esses sistemas podem nao ser a escolha ideal para
motores que operam por periodos curtos ou que possuem baixo empuxo, devido a sua

complexidade e ao custo adicional que representam.

Sistema de refrigeracao por filme/transpiragao: O sistema de refrigeragao por filme é
uma técnica utilizada em foguetes para proteger as paredes da camara de combustao (CC)
das altas temperaturas geradas durante a queima dos propelentes. Neste sistema, uma
fina camada de combustivel é injetada na parte interna da parede da CC. Essa camada
de combustivel, sendo mais rica do que a mistura ideal para combustao, queima de forma
menos eficiente. Este processo resulta na formacao de uma camada isolante que absorve
calor dos gases quentes de combustao, protegendo assim as paredes da camara. Como
consequéncia, a temperatura do filme de combustivel é significativamente mais baixa do

que a temperatura de combustao no interior da CC. Esta abordagem é extremamente
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eficaz para proteger a parede da camara de empuxo dos gases quentes, direcionando o
ar de refrigeracao para a camada limite e fornecendo um filme protetor e resfriador ao
longo da superficie. Este método nao apenas melhora a eficiéncia do motor, mas também
aumenta sua vida util ao reduzir o estresse térmico nas paredes da camara de combustao.
A refrigeracao por transpiracao age de forma similar, porém com poros ao longo de toda
a camara de combustao, tubeira e bocal - é uma forma eficiente de refrigeracao, porém
ha muitos desafios de projeto relacionados a fabricacao desses poros de forma a manter a
integridade estrutural do MFPL.

Sistema de refrigeragao ablativa: O sistema de refrigeragao ablativa é uma técnica cada
vez mais utilizada em motores de foguetes, tanto em propulsores a combustivel sélido
quanto em motores liquidos. Este aumento na aplicagao em motores liquidos é impulsio-
nado pelo desenvolvimento de materiais ablativos mais eficientes. O principio fundamental
deste sistema ¢é a utilizacao de um material de sacrificio, que é incorporado no interior
das paredes da camara de combustao e da tubeira. Durante o processo de combustao, os
gases quentes e de alta pressao entram em contato com este material ablativo. Sob estas
condigoes extremas, o material ablativo comega a se degradar ou a se desgastar de forma
controlada. Este desgaste nao é um efeito colateral indesejado, mas sim uma caracteristica
intencional do design, pois a medida que o material ablativo se decompoe, ele absorve e
dissipa o calor excessivo, protegendo assim as estruturas internas do motor de foguete.
Este método de refrigeracao é particularmente valioso, pois oferece uma protecao eficaz
contra as temperaturas extremamente altas geradas durante a combustao, garantindo a

integridade estrutural e o funcionamento adequado do motor ao longo de sua operagcao.

2.2.5 Comparacao entre as propulsoes liquida e solida
Desenvolvimento

Foguetes de propulsao sélida sao mais simples - muitas vezes considerados tubos de
camara de combustao - e uma vez acesos queimam até que o propelente se esgote. Eles sao
diretos, mas menos flexiveis na operacao. Por outro lado, foguetes de propulsao liquida sao
mais complexos devido a necessidade de bombas e tanques de armazenamento para seus
propelentes, mas oferecem a vantagem de capacidades controle de empuxo e reignicao,

tornando-os mais versateis, mas ao custo de maior complexidade no desenvolvimento.

Apesar de considerados mais simples, o desenvolvimento e a fabricacao da tubeira em
foguetes solidos sao considerados processos complexos. O desenvolvimento desse compo-
nente é crucial para a geracao eficaz de empuxo e para o desempenho geral do foguete.
Consideragoes-chave incluem a forma e o tamanho da tubeira, que sao criticos para oti-

mizar a expansao dos gases de escape e, consequentemente, o empuxo do foguete. Além
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disso, os materiais utilizados devem resistir a altas temperaturas e ambientes corrosivos.

Similarmente, os componentes mais complexos de um foguete com propelente liquido,
englobam os sistemas de injecao e combustao, juntamente com o sistema de alimentacao
de propelente. Os injetores, que introduzem propelentes na camara de combustao, de-
vem atomizar e misturar os propelentes de maneira eficaz para uma combustao eficiente,
exigindo design e fabricagao precisos. A prépria camara de combustao, onde ocorre o
processo de queima, precisa suportar altas temperaturas e pressoes, demandando mate-
riais avancados e tecnologias de resfriamento. Além disso, o sistema de alimentagao de
propelente, requer bombas e vélvulas capazes de fornecer propelentes nas taxas e pressoes

corretas, necessitando sistemas mecanicos e de controle intrincados.

Impulso Especifico

O impulso especifico ¢ uma medida da eficiéncia da propulsao de foguetes, indicando
o impulso (mudanca de momento) por unidade de massa de propelente. Quanto maior o
impulso especifico, mais eficiente é o foguete. Foguetes com propelente liquido geralmente
tém impulsos especificos mais altos em comparagao com foguetes com propelente sélido
devido a sua capacidade de carregar propelentes mais energéticos e ter processos de com-
bustao mais eficientes. No entanto, motores a propelente sélido oferecem maior empuxo,
tornando-os adequados para missoes em que ha necessidade de altos valores de aceleragao

do veiculo, como no caso de alguns tipos de missil.

Operacao do Propelente

Uma desvantagem notavel dos propelentes solidos ¢ sua susceptibilidade a rachaduras
sob certas condicoes de temperatura. Flutuagoes de temperatura podem causar tensoes
térmicas levando a rachaduras no propelente. Essas rachaduras podem aumentar signifi-
cativamente a area da superficie exposta a combustao, resultando em pressoes mais altas
na camara durante a igni¢ao. Se essas pressoes excederem os limites de design do foguete,

isso poderia levar a falhas catastroficas, incluindo explosoes.

Por outro lado, uma das principais vantagens é a vida 1til estendida; os propelen-
tes solidos podem ser armazenados por longos periodos sem degradacao significativa no
desempenho, tornando-os adequados para missoes com cronogramas estendidos ou para

aplicagoes militares onde a prontidao ao longo do tempo é uma prioridade.

As necessidades de refrigeracao e a toxicidade associadas aos propelentes liquidos im-
pactam significativamente o design, a operacao e os protocolos de seguranca dos sistemas
do foguetes. Muitos propelentes liquidos requerem controle rigoroso de temperatura para

permanecerem no estado liquido, necessitando de sistemas de refrigeracao sofisticados.
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Por exemplo, propelentes criogénicos como oxigénio liquido requerem a manutencao de
temperaturas bem abaixo do ambiente, o que implica desafios de engenharia e operacio-
nais complexos para garantir refrigeracao constante durante as fases de armazenamento,
transporte e uso. Por outro lado, a toxicidade de certos propelentes liquidos apresenta
sérios riscos a vida humana. Propelentes como hidrazina ou tetroxido de nitrogénio sao
altamente toxicos e exigem medidas de seguranca rigorosas durante o manuseio e ope-
racao para evitar exposicoes que podem ser prejudiciais a saude e ao meio ambiente. A
necessidade de equipamentos especializados para manuseio, equipamentos de protecao e
instalagoes de contencao complica ainda mais o paradigma operacional de foguetes de

propulsao liquida.

TABELA 2.1 — Tabela de comparacao entre as propulsoes liquida e sélida

Propulsao Liquida Propulsao Sélida
Vantagens Alto impulso especifico Desenvolvimento simplificado
Ajustavel e controldvel Menores custos de fabricagdo e manuseio
Facil de iniciar e parar a propulsao Vida util longa
Capacidade de usar uma ampla gama de propelentes Permite langamentos mais rapidos
Desvantagens Sistema de encanamento e motor complexos Nao pode ser ajustado ou desligado
Maior massa e complexidade do sistema Sujeito a trincas
Mais caro de desenvolver e manter Desenvolvimento da tubeira é complexo

2.2.6 Uso da Propulsao Liquida em Foguetes de Sondagem

Os sistemas de propulsao liquida sao aplicados em foguetes de sondagem devido a sua
capacidade de controle e ajuste. A capacidade de ajustar o nivel de empuxo e desligar o
motor, se necessario, permite um controle preciso da trajetoria do foguete, implantagao

de cargas tteis e coleta de dados.

A propulsao liquida também permite que foguetes sondagem alcancem altitudes e
velocidades mais altas em comparagao com sistemas de propulsao sélida. O alto impulso
especifico dos propelentes liquidos resulta em maior eficiéncia, permitindo tempos de

queima mais longos e maior desempenho.

Por fim, a utilizacao de propulsao liquida em veiculos de sondagem apresenta beneficios
significativos em termos de seguranca comparativamente a propulsao sélida. Um dos
pontos centrais é a menor propensao para ignicoes indesejadas; enquanto os veiculos a
propulsao sélida exigem que o propelente seja instalado bem antes do langamento, criando
um periodo de vulnerabilidade maior para ignicoes acidentais, os sistemas de propulsao
liquida permitem o abastecimento apenas minutos antes do voo. Esse procedimento nao
apenas minimiza o tempo de exposicao a possiveis acidentes, mas também permite uma
série de verificagoes e testes adicionais de seguranca que podem ser conduzidos com o
veiculo em um estado nao-abastecido, garantindo assim uma operacao mais segura e

controlada.



3 CONOPS: Concept of Operations

3.1 Missao

A missao primaria do Foguete de Treinamento para o Centro de Lancamento de Alcan-
tara (CLA) é atuar como uma plataforma de treinamento abrangente para as subdivisoes
de Telemetria (SDLM), de Seguranga de Voo (SVO) e de Preparagao para Langamento
(SDPL), aprimorando suas habilidades e procedimentos para garantir operacoes de lan-

¢amento continuas.

Treinamento da Subdivisao de Telemetria: O foguete de treinamento deve ser projetado
para simular um lancamento real para a equipe de Telemetria do Centro de Lancamento
de Alcantara, promovendo proficiéncia no funcionamento e calibracdo de equipamentos
de telemetria, como antenas e radares. Portanto, é preciso que a arquitetura do foguete
de treinamento permita a reproducao dos desafios de telemetria encontrados em voos

reais, de modo a auxiliar no refinamento dos processos de aquisicao e analise de dados.

Treinamento da Subdivisao de Seguranca de Voo: O foguete de treinamento serd uti-
lizado no treinamento da equipe de seguranca de voo, especificamente no teste de dois
sistemas: o Sistema Grafico de Visualizacao (SISGRAF) e o Sistema de Terminagao de
Voo. Para um teste adequado do SISGRAF, é necessario que o foguete tenha um tempo
de voo minimo e atinja um apogeu minimo, permitindo o acompanhamento preciso da
trajetéria do foguete e a visualizacao do ponto de impacto instantaneo. Essas informa-
¢oOes sao necessarias para que a equipe de seguranca de voo tome decisoes criticas, como
a ativagdo do mecanismo de autodestruicao do foguete. Por outro lado, o Sistema de
Terminagao de Voo, responsavel por receber o comando de terminacao de voo e iniciar
o processo de autodestruicao do foguete, necessita de um alcance minimo do foguete,
além de tempos minimos de voo e apogeu, para ser testado devidamente. Além disso, a
arquitetura do foguete de treinamento deve incluir um sistema de recepcao de comando

de terminacao de voo compativel com os sistemas do CLA.
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Treinamento da Subdivisao de Preparacao e Lancamento: A SDPL tem o papel de for-
necer apoio técnico e gerenciar as atividades de montagem, integracao e lancamento de
diversos veiculos aeroespaciais, desde engenhos de pequeno porte até veiculos langadores
de grande porte. Ela também é responsavel pela montagem dos motores dos veiculos, tes-
tes de cargas tuteis e integracao do veiculo na plataforma de lancamento. Nesse contexto,
é preciso que o foguete de treinamento apresente dimensoes minimas para operar os
motores dos equipamentos MGSE (Mechanical Ground Support Equipment) e deve ser
lancado de casulo ou por trilhos, usando um sistema de garras de fixagao. Essa configu-
racao ajuda a treinar as equipes operacionais na preparacao da plataforma de lancamento,
incluindo a instalacao e ajustes dos trilhos e placas. Além disso, o foguete de treinamento
deve usar sistemas de propulsao hibrida ou liquida, para proporcionar treinamento pra-

tico no manuseio desses sistemas de propulsao.

Viabilidade Logistica e Econémica: A arquitetura do foguete de treinamento é simplifi-
cada para permitir operagoes logisticamente simples no Centro de Lancamento de Alcan-
tara. A utilizacao de propelentes e materiais disponiveis localmente, bem como servigos
regionais, é priorizada para garantir a viabilidade economica. Esta abordagem prudente
promove oportunidades de treinamento frequentes, mantendo as equipes prontas para a

atividade fim da organizacao.
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3.2 Cenario da Missao

O cenario da missao é necessario para delineamento das operagoes e metas do Foguete
de Treinamento. Nesse contexto, a missao serd executada a no Centro de Lancamento
de Alcantara - internacionalmente conhecido por sua localizagdo geografica equatorial
favoravel e sua proximidade com o Oceano Atlantico, caracteristicas que permitem um

lancamento eficiente, em termos de propulsao, e seguro.

3.2.1 Local de Lancamento: Centro de Lancamento de Alcantara

Breve histérico: O Centro de Langamento de Alcantara (CLA), localizado no Maranhao,
Brasil, foi criado em 1983. A escolha de Alcantara como sede para este centro deve-se a sua
localizagao estratégica proxima a linha do Equador, o que oferece vantagens significativas
para o lancamento de satélites, especialmente os geossincronos. A construcao da base
comecgou em 1982, e o CLA foi ativado oficialmente em 1° de margo de 1983, com o objetivo
de proporcionar apoio logistico e de infraestrutura para o desenvolvimento do programa
espacial brasileiro. O CLA surgiu como uma alternativa ao Centro de Lancamento da
Barreira do Inferno, no Rio Grande do Norte, cujo crescimento urbano limitava suas

expansoes.

FIGURA 3.1 - Centro de Controle do CLA. Fonte:(ESTADAO, 2023).
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A histéria do CLA é marcada por eventos significativos e desafios. O primeiro lanca-
mento ocorreu em 21 de fevereiro de 1990, com o foguete de sondagem Sonda 2 XV-53.
Um dos momentos mais tragicos foi a explosao do terceiro VLS-1 (Veiculo Lancador de
Satélites) em 22 de agosto de 2003. Este acidente representou um grande revés para o
programa espacial brasileiro. Além disso, o CLA enfrentou desafios politicos e tecnologi-
cos, incluindo restrigoes impostas pelos Estados Unidos ao programa de foguetes espaciais
do Brasil, reveladas pelo WikiLeaks em 2011.

Atualmente, o CLA, também atuante como Centro Espacial de Alcantara (CEA), esta
se posicionando como um importante espacoporto no cenario internacional de lancamentos
espaciais. Um acontecimento recente e notavel foi o lancamento realizado pela empresa
sul-coreana Innospace. Este evento marcou um passo significativo para o Centro, demons-
trando sua capacidade de hospedar operacoes de langcamento para clientes internacionais.
A colaboracao com a Innospace nao apenas reforca a posicao do Brasil no mercado global
de lancamentos espaciais, mas também destaca o potencial estratégico do CLA, dada a
sua localizagao proxima ao equador. Este desenvolvimento é um indicativo da crescente
relevancia do Centro no cendrio espacial global, abrindo novas oportunidades para o Brasil

no setor aeroespacial.

FIGURA 3.2 — Foguete HANBIT-TL da Innospace sendo colocado na drea de lancamento. Fonte: (FAB,
2022).
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Infraestrutura do Centro de Lancamento de Alcantara: O CLA compreende diversos
prédios onde sao elaboradas atividas de planejamento de lancamentos, montagem e teste
de componentes de foguetes. Além disso, o Centro conta com antenas, radares - res-
ponsaveis pela captacao de informacoes e rastreamento de veiculos espaciais - e com a

infraestrutura necessaria para posicionar os foguetes antes do langamento.
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FIGURA 3.3 — Figura esquemética do Centro de Lancamento de Alcantara. Fonte:(PALMERIO, 2017).

e Prédio de Preparagao de Propulsores (PPP): Indicado na figura 3.3 como Prédio de
Motores, ¢ uma estrutura pertencente a subdivisao de Preparacgao para Langamento

(SDPL) e onde ocorrem as atividades de montagem dos motores-foguete.

e Prédio de Preparagao da Carga Util (PPCU): Também pertencente a SDPL é onde

ocorrem os testes e a montagem de cargas tteis de veiculos de sondagem e orbitais.



CAPITULO 3. CONOPS: CONCEPT OF OPERATIONS 56

e Prédio de Carregamento de Propelente Liquido (PCPL): Uma nova estrutura que
surgiu por conta dos lancamentos internacionais de veiculos que utilizam propelentes
liquidos, é onde é feito o abastecimento dos tanques de propelente. Por ser uma

edificacao recente, nao pode ser vista no esquema da figura 3.3.

e Centro de Controle Avangado (Casamata): Durante a atividade de langamento,
¢ a estrutura que abriga engenheiros e técnicos na area operacional, responsaveis
pela seguranca de area, preparagao, montagem, transporte e integracao dos veiculos
no lancador. E onde sdo tomadas as decisdes de interrupcao ou continuidade das
atividades durante a cronologia de lancamento, com base nas informacoes emitidas
pelos varios agentes e pela observacao dos varios pontos de controle, por meio de
cameras de video (PALMERIO, 2017).

e Centro de Controle : E o local onde sao coordenadas todas as operagoes de lan-
camento e concentra profissionais responsaveis por estacoes remotas espalhadas por

todo o CLA, pode ser visto na figura 3.1.

e Meteorologia: A Segao de Metorologia (SMT) estd subordinada a Subdivisao de
Telemetria e tem um apoio significativo nas operacoes de lancamento, em que se
realizam andlises e avalia-se os comportamentos climaticos através de sondagens
atmosféricas, fornecendo os dados das previsoes meteoroldgicas necessarias as ope-
ragoes, além de ser um ponto (chave) na decisao de langamento por parte da Segu-
ranca de Voo, dada a caracteristica de cada veiculo aeroespacial para as condigoes
meteorolégicas (CANTANHEDE, 2019).

e Antenas: O CLA possui 3 antenas sob sua custddia, sendo duas delas na base de
Alcantara e uma em Sao Luis no Sitio da Raposa. As trés antenas possuem o mesmo
propésito de captar sinais na banda S (2.2 a 2.3 GHz) obtidos por sensores embar-
cados nos veiculos lancados pelo centro, bem como acompanhamento de atividades

satelitais.

Antena Stella: A antena mais proxima da plataforma de lancamento foi a pri-
meira a ser instalada e é também a maior de todas, possui um diametro de cerca
de 10 metros. Todavia, essa proximidade requer um esfor¢o maior dos servomoto-
res responsaveis pelo apontamento da antena durante a atividade de langamento
o que pode reduzir a vida 1util do equipamento, principalmente se utilizado para
acompanhar langamentos com alta aceleragao, como é o caso de alguns foguetes
que utilizam propulsao sélida. Além disso, sua proximidade também faz com que
os sinais captados pela antena sofram interferéncia da vegetagao o que prejudica o

acompanhamento do veiculo durante os instantes iniciais da operagao de langamento.
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FIGURA 3.4 — Antena Stella no CLA. Fonte: (FAB, 2020).

Antena Zodiac: Para acompanhar o lancamento em seus instantes iniciais, fez-se
necessaria a compra de outra antena, dessa vez posicionada em Sao Luis, no Sitio da
Raposa. Essa antena, apesar de menor (cerca de 7 metros de diametro) apresenta
uma operacao com resultados similares aos obtidos pela antena Stella, pois é mais
moderna. Além disso, por ser menor pode ser movimentada com mais rapidez e me-
nos esforco dos servomotores até porque esta mais distante da drea de langcamento

o que reduz o angulo de apontamento necessario para a recepc¢ao de sinais.

Antena Redu: A segunda antena presente em Alcantara surgiu da necessidade de
redundancia apresentada por uma parceria com a agéncia espacial alema e tem um

funcionamento similar a Stella.

e Radares: O CLA possui dois radares chamados Atlas e Adour, que foram moder-
nizados em 2016. Os radares funcionam de forma independente, isto é, emitem um
pulso eletromagnético que é refletido pela parte externa do foguete e captado nova-
mente pelo radar - esse funcionamento é chamado de Eco de pele. O objetivo é obter
informagoes de posicao e velocidade do veiculo lancado. Com essas informagdes o
SISGRAF ¢é capaz de fornecer o ponto de impacto instantaneo bem como uma es-
timativa do perfil da trajetéria do foguete, informacoes cruciais para a Subdivisao
de Seguranca de Voo. Os radares também podem ser utilizados para acompanhar a
trajetoria de objetos em érbitas como satélites ou até a Estagao Espacial Internaci-

onal.
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Perfil da Missao: Esse topico do CONOPS tratara sobre aspectos como apogeu, alcance,
duragao de voo e perfil da trajetéria. Essas caracteristicas serao analisadas levando-
se em conta os requisitos para teste dos equipamentos das subdivisoes de Telemetria,
Seguranca de Voo e Preparacao e Lancamento. A coleta dessas informacgoes foi feita
juntamente com servidores do CLA que atuam nas subdivisoes citadas anteriormente e
possuem o conhecimento necessario para elencar as necessidades para a correta testagem

dos equipamentos.

1. Apogeu:

e A subdivisao de Telemetria apontou uma necessidade de apogeu superior ou
igual a 5 km. Essa necessidade surge para o treinamento de perda de designagao
- que consiste na capacitacao do efetivo para a reaquisicao do foguete apds
perda de contato com o radar. A perda de designacao pode ser interpretada
como uma situagao em que o radar perde o rastreamento do alvo, que, no caso,
seria o foguete. As causas para tal perda podem variar, incluindo condig¢oes

atmosféricas adversas, interferéncias ou falhas no sistema de radar.

e A subdivisao de Seguranca de Voo estabeleceu uma necessidade de apogeu de
minimo de 5 km. Esse requisito surge da necessidade de treinamento das equi-

pes para a configuracao e operagao do SISGRAF, além do teste desse sistema.

e A subdivisao de Seguranca de Voo também apresentou uma necessidade de
apogeu igual ou superior a 15 km. Nesse caso, o apogeu superior permite o
treinamento e capacitacao das equipes para a Terminacao de Voo, bem como

o teste desse sistema.

2. Alcance: O unico requisito de alcance foi apresentado pela subdivisao de Seguranca
de Voo, foi apresentada uma necessidade de alcance igual ou superior a 10 km para
que o sistema de Terminacao de Voo possa ser testado, bem como a operacionalidade

das equipes.
3. Duracao de Voo:

e A subdivisao de Telemetria apresentou uma necessidade de tempo de voo
maior ou igual a 50 segundos. Esse requisito possibilita o rastreio do foguete
em modo Eco de Pele que consiste na reflexao do sinal emitido pelo radar
na superficie externa do foguete e em seguida recepcao do sinal refletido pela

antena do radar.

e A subdivisao de Seguranca de Voo também estabeleceu um requisito minimo
de duracao de voo de 50 segundos. Essa caracteristica é necessaria para o

treinamento das equipes responsaveis pelo SISGRAF e para teste do sistema.
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e A subdivisao de Seguranca de Voo também apresentou uma necessidade de
duracao de voo de no maior ou igual a 120 segundos para que pudesse ser
testado o sistema de Terminacao de Voo, bem como possibilitasse o treinamento

das equipes envolvidas.

4. Perfil da Trajetoria: O perfil da trajetéria do foguete nao foi explicitamente re-
quisitado por nenhuma subdivisao. Todavia, outras necessidades que influenciam
nessa caracteristica foram estabelecidas. Além das necessidades de apogeu e alcance
que estao diretamente relacionadas ao perfil da trajetéria apresentado pelo foguete,
a subdivisao de Telemetria estabeleceu uma necessidade de tempo de queima de
propelentes igual ou superior a 4 segundos para que possa ser feito o treinamento
do efetivo para o exercicio da fungao de operador de posto 6tico do radar e dos
sistemas relacionados. Além disso, foi apontada a necessidade de que o foguete siga
com certa precisao uma trajetoria nominal pré-determinada para que o rastreamento

executado pelo radar seja possivel.

Carga Util: A carga util do foguete de treinamento consiste no sistema de transmissao
que permitird a interagao com a subdivisao de Telemetria. Este sistema ¢é responsavel pela
emissao de sinais que serao captados pelas antenas do Centro, fornecendo as informagoes

necessarias para a analise e a avaliacao da performance do foguete.

Fases-Chave da Missao:

1. Preparagao Pré-Lancamento:

e Verificagao e calibracao dos sistemas de telemetria e seguranca.

e Carregamento e validagao do sistema de propulsao.

e Integracao da carga 1til e verificagao da comunicagao entre o foguete e o centro
de controle.

2. Lancamento:

e Inicializagao e lancamento do foguete a partir do langador universal.

e Monitoramento da trajetoria e comunicacao continua com a subdivisao de Te-

lemetria.
3. Fase de Voo:

e (Coleta e transmissao de dados de telemetria em tempo real.

e Avaliacao da performance dos sistemas de seguranca e de propulsao.
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4. Terminacao de Voo:

e Rastreamento e acompanhamento da trajetéria do foguete.

e Teste do Sistema de Terminacao de Voo.

3.3 Ambiente Operacional

Esta secao ¢ dividida em trés sub-areas: Ambiente Fisico, Ambiente Regulatorio e
Ambiente Operacional, cada uma delas descreve os diferentes aspectos e consideragoes

necessarias para a realizacao bem-sucedida da missao.

Ambiente Fisico:

e Localizacao e Clima: Alcantara apresenta um clima tropical equatorial, caracteri-
zado por proporcionar uma janela operacional distinta, bifurcada entre as estacoes
seca e umida. O periodo de maior probabilidade de precipitacao dura do inicio de
janeiro ao final de junho, sendo seu pico em 6 de abril quando a chance de preci-
pitacao em um dia é de 88%. A estacao seca, por sua vez, também dura 6 meses
e vai do inicio de maio até o final de dezembro, sendo o més de outubro o mais
seco de todos.A estabilidade climéatica, principalmente durante a estagao seca, mini-
miza as contingéncias atmosféricas que podem causar atrasos ou cancelamentos de

lancamentos.

e Temperatura: A temperatura da cidade varia de 25 a 31 graus celsius, raramente é
inferior a 24 ou superior a 33 graus celsius. Essa faixa de temperatura relativamente
estreita simplifica os ensaios térmicos durante o projeto do foguete, que garantem o

funcionamento do veiculo nas condigoes térmicas previstas.

e Vento: Alcantara também apresenta ventos calmos, sua classificacao na escala Be-
aufort indica brisas leves e calmas durante todo o ano, sendo o vento mais rapido
ao final de outubro quando atinge 12,2 km/h. Essa é uma boa caracteristica para
centros de lancamento uma vez que grandes mudancas no angulo de lancamento nao
sao necessarias para compensar os efeitos de vento, bem como permite um voo mais

estavel e menos demandante dos sistemas de controle.

e Condigoes de Lancamento: Para o foguete de treinamento é prudente que nao sejam
feitos lancamentos em dias de chuva forte, uma vez que as goticulas de agua que se
aderem na parte externa do veiculo podem mudar significativamente a posigao de seu
CG (Centro de Gravidade) de modo a comprometer a estabilidade do foguete. Isso

ocorre pois, as dimensoes de um foguete de treinamento sao bem reduzidas quando
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comparadas a de um veiculo lancador, fazendo com que a presenga dessas goticulas
no exterior do foguete de treinamento causem mudancas relevantes na posicao do

centro de massa.

Ambiente Regulatério: As regulamentagoes ambientais sao feitas pela propria Forca Aé-
rea em conjunto com os érgaos responsaveis (Ministério do Meio Ambiente), é um processo
ja bem conhecido pelo efetivo do CLA e nao serd um obstaculo para a operacao do foguete
de treinamento. Da mesma maneira, os regulamentos de seguranca para o lancamento

também ja sao de conhecimento da FAB e nao serao um empecilho na hora do lancamento.

Ambiente Operacional: O langamento sera realizado a partir do langador universal, loca-

lizado a aproximadamente 6 km do centro de controle no CLA.

FIGURA 3.5 — Foguete de Treinamento Intermedidrio no Langador Universal. Fonte: (FAB, 2019)

3.4 Sequéncia Operacional

Pré-langamento:

1. Design e Fabricagao

e Design do foguete, selecao de materiais e fabricagao dos componentes.
e Arranjo e integracao do foguete, incluindo a instalagao de motores, sensores e
carga util.

2. Testes

e Testes estaticos do motor para validar o desempenho.
e Testes de sensores e de comunicagao.

e Inspecoes de seguranca e conformidade com regulamentos.
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3. Transporte e Abastecimento

e Transporte do foguete para o local de langamento.

e Preparacao do local de lancamento, incluindo a instalacao de equipamentos de

suporte ao solo.

e Abastecimento do foguete com propelentes liquidos.
Lancamento:

1. Ignigao e Decolagem

e Ignicao do motor e monitoramento dos parametros de desempenho.

e Decolagem e monitoramento continuo dos sistemas do foguete.
2. Subida

e Monitoramento da trajetoria de voo e desempenho do motor.

e Telemetria em tempo real.
Em Voo:

1. Coleta de Dados

e (Coleta e transmissao de dados de telemetria.

e Monitoramento do desempenho do foguete feito pelos sensores embarcados.
Pés-Voo:

1. Anédlise de Dados e Revisao de Missao:

o Andlise dos dados coletados durante a missao.

e Revisao da missao, identificacao de licoes aprendidas e recomendagoes para

futuras missoes.

3.5 Identificacao de Stakeholders

Entidade Operadora do Foguete:

e Centro de Lancamento de Alcantara (CLA): Responsével pela operagao do foguete,
garantindo que todas as atividades de langamento sejam executadas com seguranca

e eficiéncia.
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Entidades Associadas ao CLA:

e Subdivisao de Telemetria: Responsavel pelo monitoramento e transmissao de dados

durante o voo.

e Subdivisao de Preparagao para Lancamento: Envolvida na montagem, teste e

transporte do foguete até o local de langcamento.

e Subdivisao de Seguranca de Voo: Garante que todas as operagoes sejam executadas

de acordo com os padroes de seguranca estabelecidos.
Desenvolvimento do Projeto do Foguete:

e Instituto de Aerondutica e Espago (IAE - DCTA): Desenvolve o design e a en-
genharia do foguete, incluindo a selecao de materiais e tecnologias de propulsao

liquida.
Fabricacao de Componentes do Foguete:

e Empresas de Usinagem Nacionais: Fabricam pecas e componentes especificos do

foguete.

e Empresas do Setor Aeroespacial: Fornecem componentes criticos e suporte técnico

para a fabricacao do foguete.
Fornecedores de Propelente:

e Empresas Nacionais: Fornecem o propelente necessario para a operacao do foguete.



4 Captura e Anadlise de Requisitos

Conforme visto na secao 2.1.2, a Fase A associada a captura e andlise de requisitos
requer que estes sejam coletados e listados em alto nivel. Nesse sentido, este capitulo visa
nortear o desenvolvimento do projeto, servindo como fonte para o alinhamento entre as
necessidades do cliente (CLA) e as capacidades técnicas e operacionais disponiveis em solo
nacional. Nesse contexto, duas vertentes que direcionam o desenvolvimento do foguete

serao apresentadas: os Requisitos Operacionais e os Requisitos de Desenvolvimento.

Na secao de Requisitos Operacionais, serao abordadas as demandas especificas do
CLA, considerando os treinamentos criticos para a manutencao e aprimoramento das
competéncias dos colaboradores. A necessidade destes requisitos reside na capacidade do
foguete de servir como uma plataforma eficaz para a realizagao de testes de equipamentos
e simulagoes de cenarios de lancamento, garantindo assim, a manutencao da exceléncia
operacional do centro. Para a determinacao desses requisitos foram feitas entrevistas com
profissionais atuantes nas trés subdivisoes principais do CLA - Subdivisao de Telemetria,
Subdivisao de Preparacao e Lancamento e Subdivisao de Seguranca de Voo - além da

coleta de materiais prévios sobre o tema associado a foguetes de treinamento.

A secao de Requisitos de Desenvolvimento, por sua vez, é dedicada as condigoes neces-
sarias para o éxito do projeto em suas multiplas dimensoes. Isso implica em uma analise
da factibilidade do desenvolvimento tecnoldogico dentro do contexto nacional, a sustenta-
bilidade economica do projeto e a sua compatibilidade com as infraestruturas logisticas e
operacionais ja estabelecidas no CLA. Esses requisitos asseguram que cada etapa, desde
o desenho inicial até a execucao final, esteja alinhada com os objetivos estratégicos do

centro e com as realidades praticas do contexto aeroespacial brasileiro.

4.1 Requisitos Operacionais

4.1.1 Necessidades da Subdivisao de Telemetria

1. Treinamento para telemetria de artefatos espaciais: Consiste no treinamento da

equipe da estagao de telemetria e no teste das antenas do centro para a capacidade
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de recepcao de informacoes enviadas pelo transmissor do foguete.

e Transmissor que opera na banda S (2,2 a 2,3 GHz) com codificador PCM,
padrao de codificagao IRIG-106.

2. Treinamento de Rastreio por Posto Otico: Consiste no treinamento do operador
de posto 6tico para indicar a ignicao do veiculo apos verificacao ocular do aconteci-

mento.
e Tempo de queima maior ou igual a 4 segundos.
e Foguete com comprimento maior ou igual a 3 metros.

3. Treinamento de perda de designacao: E o treinamento para reaquisi¢ao do veiculo

lancado apds eventual perda de rastreio.
e Apogeu maior ou igual a 5 quilometros.

4. Treinamento para rastreio em modo Eco de pele: Consiste no treinamento do ope-
rador do radar na funcao de trajetografia para rastreamento, atividade que garante
o acompanhamento da posicao e da velocidade do veiculo lancado durante o voo, e

no teste dos sistemas dos radares do Centro.
e Tempo de voo superior a 50 segundos.

5. Treinamento para rastreio em modo Transponder: Similarmente, consiste no trei-
namento do operador do radar na funcao de trajetografia para rastreamento, nesse
caso, no modo transponder - que permite a comunicacao entre o veiculo e o radar

de modo a aprimorar a atividade de rastreamento.

e Transponder que opera na banda C (5,45 a 5,85 GHz) com poténcia de 50

Watts e sensibilidade minima de -65 decibel milliwatt.

4.1.2 Necessidades da Subdivisao de Preparacao e Lancamento

1. Treinamento de montagem e integracao com motores: E o treinamento das equipes
da SDPL que consiste na utilizacdo do maquinario disponivel para mover, integrar

e montar as partes de um foguete.

e Motor foguete com diametro maior ou igual a 127 milimetros.
e Foguete com comprimento maior ou igual a 3 metros.
2. Treinamento de preparagao da plataforma de langamento: Consiste no treina-

mento que visa capacitar as equipes da SPDL para a preparagao da platadorma de

lancamento, com a instalagao e ajustes dos trilhos e placas.



CAPITULO 4. CAPTURA E ANALISE DE REQUISITOS 66

e O foguete dever ser lancado de casulo ou por trilhos, por meio da utilizacao de

um sistema de garras de fixacao no lancador.

3. Treinamento de operagao em sistemas eletronicos: Na realidade, a operagao de
sistemas eletronicos consiste em trés treinamentos - operacao e teste de sistemas
eletronicos embarcados (sensores e transmissor) que consiste nos testes de enlace de
telemetria, operacao dos sistemas eletronicos durante as cronologias de lancamento
e a instalacao e teste de sistemas umbilicais na plataforma de lancamento.

e Transmissor em Banda S, ja especificado

e Baterias dos sitemas embarcados

e Kit MGSE (Mechanical Ground Support Equipment)
e Kit EGSE (Electrical Ground Support Equipment)

4. Treinamento para operagao de lancamento com propulsao liquida ou hibrida: Mo-
tores a propulsao liquida ou hibrida requerem procedimentos que precisam ser trei-

nados como movimentagao de propelente, abastecimento dos tanques de propelente,

pressurizacao dos tanques de gas, etc.

e Utilizacao de propulsao liquida ou hibrida.

4.1.3 Necessidades da Subdivisao de Seguranca de Voo

1. Treinamento de operacao do SISGRAF: Consiste no treinamento da equipe respon-
savel pela configuracao do SISGRAF - sistema que permite o acompanhamento da
trajetoria do veiculo langado e a determinacao de seu ponto de impacto instantaneo
- e no teste desse sistema.

e Tempo de voo superior a 50 segundos.
e Apogeu superior a 5 quilometros.

2. Treinamento de terminacao de voo: E o treinamento da equipe e o teste do sistema

responsavel por encerrar o voo do foguete.
e Tempo de voo superior a 2 minutos.
e Apogeu minimo de 15 quilometros.
e Alcance minimo de 10 quilometros.

e Sistema de recepcao de comando de terminacao de voo compativel com os

sistemas do Centro.
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4.2 Requisitos de Desenvolvimento

4.2.1 Requisitos de Factibilidade de Desenvolvimento em Solo Nacional

1. Utilizacao de tecnologias ja desenvolvidas: Essa preferéncia surge da necessidade de
execucao de um projeto rapido para que o foguete de treinamento fique disponivel o
mais cedo possivel para o CLA. Além disso, a utilizacao de tecnologias ja dominadas
permite um projeto mais barato, uma vez que necessita de menos custos associados

a pesquisa e desenvolvimento, bem como minimiza a chance de riscos técnicos.

2. Preferéncia por componentes produzidos em territério nacional: Esse é um requi-
sito que surge para evitar que embargos ou sangoes atrasem o desenvolvimento do

projeto o que pode aumentar muito seus custos e torna-lo inviavel.

4.2.2 Requisitos de Viabilidade Economica e Seguranca Operacional

1. Preferéncia por tecnologias baratas: Esse requisito sera levado em conta no capi-
tulo 5 para a comparacgao entre diversas tecnologias associadas ao projeto do motor-
foguete. Nesse contexto, nao é necessario que o foguete de treinamento apresente
grandes valores de eficiéncia propulsiva (caracteristica associada ao inpulso espe-
cifico) ou complexos mecanismos de pressurizagao de modo a reduzir sua massa -
pois os requisitos que definem a trajetoria e a dinamica de voo do foguete nao sao
tao rigorosos. Portanto, é mais importante priorizar os custos de desenvolvimento
e fabricagao de modo desenvolver um foguete barato que seja capaz de cumprir a

missao de treinamento.

2. Preferéncia por tecnologias de rapido desenvolvimento: Muito associado com al-
guns dos outros requisitos ja citados aqui, a preferéncia por tecnologias de rapido
desenvolvimento se da por motivos de redugao de custos e de tempo de desenvolvi-

mento.

3. Processo de fabricacao simplificado: Tendo em vista o uso frequente do foguete,
é necessario que seu processo de fabricagao seja simplificado de modo a reduzir o

preco das unidades produzidas.

4.2.3 Requisitos de Alinhamento com Operacao no Centro de Lanca-

mento de Alcantara

1. Alinhamento com desafios logisticos da base: O CLA, como apresentado na secao

3.3 localiza-se a 20 km de Sao Luis e o transporte da capital até Alcantara é feito
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por vias maritimas. Isso resulta em alguns desafios para o projeto e para a operagao

do foguete.

e O transporte do foguete de treinamento do local de fabricagao até o Centro

deve ser compativel com as capacidades da FAB.

e O tipo de propelente utilizado deve ser escolhido de modo a reduzir complexi-

dades operacionais associadas ao seu transporte e armazenamento.

2. Utilizacao de propelentes acessiveis na regiao ou de simples transporte: Fssa
necessidade surge principalmente por conta da possibilidade de utilizacao de prope-
lentes criogénicos - uma vez que requerem complexos sistemas de refrigeracao - o
que pode tornar a operacao de transporte inexequivel a longas distancias. Portanto,
caso seja definida a utilizagao de um propelente desse tipo é imprecindivel que ele

esteja disponivel em localidades proximas ao Centro.

3. Preferéncia por utilizacao de propelentes que nao sejam téxicos: A adocao de pro-
pelentes nao toxicos nesse projeto é indicada principalmente por conta da presenca
de moradores nos vilarejos préximos ao Centro. Propelentes téxicos podem gerar
contaminagao ambiental e trazer riscos a saiide humana, aumentando as chances de
desenvolvimento de cancer e doencas cardiovasculares como é o caso da hidrazina.
Além de oferecerem um ambiente de trabalho mais seguro, propelentes nao téxicos
também promovem eficiéncia operacional, com menores custos de armazenamento e

transporte.

4.3 Consideracoes sobre os requisitos

Por meio da descricao dos treinamentos e listagem de requisitos é possivel entender as
necessidades associadas a cada subdivisao e também ao Centro como um todo. O requisito
principal que motivou o desenvolvimento desse trabalho é descrito na subsecao 4.1.2 onde
estipula a necessidade de um foguete a propulsao liquida ou hibrida para que sejam treina-
dos procedimentos especificos como abastecimento de tanques de propelente, checagem de
injetores e do sistema de resfrigeracao. Essa necessidade se sobressai principalmente por
conta da atual conjuntura do Centro de Lancamento de Alcantara, onde lancadores que
utilizam esse tipo de propulsao serao lancados com cada vez mais frequéncia por empresas
privadas - que utilizarao o Centro como um espacoporto para a insercao de satélites em
orbita. Nesse sentido, os recursos angariados desses lancamentos poderao se converter
em mais investimentos para o setor aeroespacial brasileiro permitindo que, no futuro, vei-
culos langadores que utilizam propulsao liquida sejam desenvolvidos em solo brasileiro.

Portanto, a melhoria dos servigos prestados pelo CLA e a expertise ganhada por meio
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do treinamento com foguetes de propulsao liquida é de grande importancia nao sé para

lancamentos privados internacionais, mas também para o Programa Espacial Brasileiro.



5 Consideracoes sobre a Arquitetura do

Sistema

Conforme explicado na segao 2.1.3 definicao completa da arquitetura e design de um
empreendimento aeroespacial - no caso desse trabalho do Foguete de Treinamento a Pro-
pulsdo Liquida (FTPL) - estd inserida no chamado projeto preliminar desse sistema. O
projeto preliminar permite a execucao de simulagoes bem como anélises de viabilidade
para determinar as tecnologias ideais para o emprego no foguete. Nesse sentido, o obje-
tivo desse capitulo nao é a definicao completa da arquitetura a ser utilizada no FTPL,
mas sim, uma analise em alto nivel de quais tecnologias estariam mais propensas a serem
utilizadas no projeto de modo a otimizar sua execucgao e reduzir seus custos. O capitulo
foi divido de forma que primeiramente sao feitas as consideragoes sobre o subsistema de
propulsao como escolha de sistema de pressurizagao, propelentes e escolha do sistema de
refrigeracao, mais tarde sao apresentadas as consideragoes sobre o subsistema de orienta-

¢ao e por fim a consideracao sobre o subsistema de carga tutil.

5.1 Subsistema de Propulsao

5.1.1 Escolha do Sistema de Pressurizagao

Conforme explicado na segao 1.2.2.4 o Sistema de Pressurizagao, também conhecido
como Sistema de Alimentacao, é responsavel pelo fornecimento adequado de propelentes
a camara de combustao. Nesse sentido, para que os gases expelidos pelo foguete gerem
empuxo suficiente para acelerd-lo é necessario que a pressao na camara de combustao seja
muito alta quando comparada a pressao dos tanques de propelente. Dessa forma, um
sistema de pressurizagao auxiliar é necessario para possibilitar a entrada dos propelentes
na camara de combustao. As duas principais tecnologias utilizadas para essa tarefa sao o

a pressurizacao por tanque de gas pressurizante e a pressurizacao por bomba.

Utilizagao de pressurizagao por bomba: O maior beneficio da utilizacao de bombas de
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pressurizacao esta na possibilidade de se reduzir o peso total do motor foguete, possibi-
litanto o transporte de cargas tuteis mais pesadas. Todavia, a utilizacao de bombas no
projeto do FTPL adiciona muita complexidade, como aumento no risco de vazamentos,
necessidade de mais processos (pré-combustao) e um projeto muito cuidadoso da bomba
para evitar cavitagao. Tendo em vista o aumento de complexidade que se traduz em
maior custo e mais tempo de desenvolvimento a utilizacao de pressurizacao por bombas

é inviavel para o foguete de treinamento.

Utilizacao de tanque de gas pressurizante: Tanque de gis pressurizante ¢ uma das tecno-
logias mais simples que possibilitam a pressurizacao dos propelentes. Nesse sentido, um
gas - normalmente Hélio (He) ou Nitrogénio (Ny) - & alta pressao forga o propelente liquido
de forma bem controlada para a camara de combustao. Segundo Cornelisse (CORNELISSE
et al., 1979), para motores pequenos e de operacao curta o sistema de pressurizagao que
utiliza tanques de gas pressurizante pode ser o mais adequado. Isso ocorre pois esse sis-
tema além de mais simples, o que leva a um projeto mais curto e barato, também requer
que a pressao na camara de combustao seja menor o que se traduz em requisitos estrutu-
rais menos intensos. Para o projeto do foguete de treinamento para o CLA, a utilizagao
de tanque de gas pressurizante permite um FTPL operacional disponivel mais cedo e mais

barato.

5.1.2 Escolha de Propelentes

A escolha do propelente a ser utilizado no projeto é de grande importancia pois de-
termina nao s6 o grau de complexidade da camara de combustao e dos demais sistemas
auxiliares como também influencia na determinacao do peso total do veiculo de treina-
mento. Diversos tipos de propelentes existem e sua utilizacao varia com requisitos de

seguranga, custo, viabilidade e performance.

Utilizagao de bipropelentes hipergodlicos: Conforme explicado na secao 2.2.1, combus-
tiveis hipergoélicos sao aqueles que ignitam espontaneamente quando na presenca de um
oxidante. Além disso, foram citados alguns exemplos como hidrazina pura e hidrazina
hidratada que quando misturadas com HyOs formam uma mistura hipergélica. Tetroxido
de dinitrogénio também foi apresentado como um oxidante que apresenta comportamento
hipergolico com varios combustiveis. Nesse sentido, tanto a hidrazina quanto seus deriva-
dos e os demais propelentes hipergélicos apresentados sao substancias altamente téxicas
e carcinogeénicas, a exposicao ao vapor desses compostos pode causar queimaduras gra-
ves nos olhos, nariz boca e em todo o trato respiratério. Além dos danos a saude, esses
propelentes também pode causar contaminacao do solo e corpos d’agua quando expostos

ao meio ambiente. Apesar da simplificacdo do subsistema de propulsao pela auséncia do
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sistema de ignicao permitida pelo uso de propelentes hipergdlicos, a complexidade em
lidar com o problema de popping (apresentado em 2.2.1) somada aos possiveis maleficios
a saude humana e ao meio ambiente tornam esses propelentes invidveis para o projeto do

foguete de treinamento, pois nao se alinham com os requisitos definidos nas se¢oes 4.1 e 4.2.

Utilizacao de monopropelentes: O beneficio na utilizacao de monopropelentes esté na
maior simplicidade do projeto e na diminuicao da massa total do motor foguete, uma
vez que pode-se eliminar completamente o sistema do oxidante. Porém, esses compos-
tos precisam de um catalisador para que sua decomposicao seja feita liberando energia
e aquecendo os gases formados. Esse catalisador é uma peca crucial no projeto de um
MFPL monopropelente e seu desenvolvimento costuma ser muito complexo e caro. Con-
forme visto na segao 2.2.1, hidrazina, peroxido de hidrogénio concentrado e nitrato de
hidroxilaménio (HAN) podem ser utilizados como monopropelentes em foguetes. Apesar
de apresentar um bom valor de impulso especifico, cerca de 200 segundos, a utilizacao de
hidrazina nao é recomendada por conta dos riscos a satide e ao meio ambiente associados
a toxicidade dessa substancia. A utilizacao de perdxido de hidrogénio, requer que essa
substancia esteja concentrada em aproximadamente 90% para que se obtenha um impulso
especifico de 154 segundos (Sutton, 2000). Todavia, para atingir valores aceitéaveis de ISP
¢é necessario que o propelente se decomponha com uma eficiéncia muito grande. Nesse
sentido, seria preciso um catalisador muito eficaz o que torna invidvel seu projeto, uma
vez que o desenvolvimento desse dispositivo requer nao s6 materiais caros como prata, pla-
tina e iridio mas também uma manufatura demasiadamente complexa. HAN pode atingir
valores de ISP de 265 segundos quando misturado com alguns combustiveis organicos e
na correta proporcao em solucao aquosa. Apesar da grande eficiéncia propulsiva e nao
gerar produtos de combustao toxicos, o HAN em si é toxico, corrosivo e imcompativel

com muitos metais tornando-o inviavel para a utilizacao no projeto.

Utilizagcao de propelentes estocaveis: A capacidade de ser estocavel estd relacionada
a possibilidade de manter o propelente no estado liquido a temperatura ambiente. Essa
é uma caracteristica muito importante para o Centro de Lancamento de Alcantara, uma
vez que a base é isolada de grandes centros urbanos, industriais e comerciais a necessi-
dade de um sistema de refrigeracao avancado para manter esses propelentes criogénicos
armazenados geraria uma complexidade muito grande para a operacao de treinamento.
Os principais combustiveis estocaveis utilizados sao Hidrazina e seus derivados e combus-
tiveis oriundos de hidrocarbonetos como etanol e querosene. Oxidantes nao criogénicos,
por sua vez, sao Peréxido de Hidrogénio, Tetréxido de Dinitrogénio e Oxido Nitroso. A
combinagao mais viavel entre os propelentes citados é a de um combustivel hidrocarboneto
e Perdxido de Hidrogeénio como oxidante, isso ocorre pois a Hidrazina ja foi desqualificada

para o projeto por conta de sua toxicidade e os oxidantes nao escolhidos sao utilizados
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em motores foguete que utilizam hidrazina.

Utilizacao de hidrocarbonetos e outros combustiveis organicos: O Brasil é um grande
produtor de etanol e o par LOX/etanol ja foi muito estudado por pesquisadores e en-
genheiros do IAE, todavia a necessidade de utilizacdo de oxigénio liquido, um oxidante
criogénico, torna sua operagao inviavel para um foguete de treinamento em Alcantara. O
ideal seria a utilizacao de um combustivel hidrocarboneto que apresenta bom desempenho

quando queimado com Peréxido de Hidrogeénio.

Comparacao entre diferentes combustiveis organicos

A partir das andlises feitas para a escolha de propelentes, concluiu-se o par formado
por Peréxido de Hidrogénio como oxidante e combustiveis organicos ¢ o mais adequado
para o foguete de treinamento. Nesse sentido, fez-se uma analise quantitativa do de-
sempenho de diferentes combustiveis orgéanicos, a saber: querosene de aviagao (Jet-A),
querosene para foguetes dos EUA (RP-1), gasolina (CgHys, foi considerada isooctano para
a simulaca@o) e etanol (C3HgO). Essa andlise foi feita utilizando-se o software CEA (Che-
mical Equilibrium with Aplications - Equilibrio quimico com aplicagoes) do Instituto de
Pesquisa Lewis da NASA. O objetivo é analisar o desempenho de diferentes razoes de
mistura oxidante-combustivel para cada um dos combustiveis citados, os parametros de
interesse sao: temperatura da camara de combustao e impulso especifico. Para gerar
simulagoes foi estabelecida uma concentragao de 95% de pureza para o Perdéxido de Hi-
drogénio e uma pressao na camara de combustao de 10 bar. O grau de concentragao do
oxidante e a pressao na camara de combustao utilizados tem a funcao apenas de auxiliar
na comparacao entre o desempenho dos combustiveis e nao indica que esses valores devam
ser utilizados no projeto. A escolha de 10 bar para a pressao de camara partiu de uma
aproximagcao dos valores utilizados em outros projetos de foguetes a propelente liquido
de pequeno porte que utilizam o sistema de pressurizacao por tanques, como o foguete
Momo da Interestellar Technologies Inc. e o projeto de MFPL de 25kN desenvolvido em
Bahdur (2019).

Na figura 5.1 podemos ver que os picos de impulso especifico (ISP) atingem valores
parecidos para todos os combustiveis andlisados, no caso do etanol a razao de mistura que
apresenta melhor ISP acontece quando utiliza-se 4 partes em massa de oxidante para 1
parte em massa de combustivel. Todavia, para os demais combustiveis andalisados a razao
de mistura 6tima acontece quando utiliza-se 6 partes em massa de oxidante para 1 parte
de combustivel. Também é possivel analisar que a diferenca entre os valores maximos
de ISP entre os combustiveis analisados é pequena - o etanol apresenta um ISP maximo
de 212 segundos enquanto os demais apresentam um impulso especifico maximo de 216

segundos.
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FIGURA 5.1 — Impulso Especifico de diferentes combustiveis organicos combinados com Peréxido de
Hidrogénio 95%.

Na figura 5.2 pode-se analisar a temperatura de combustao para os diferentes prope-
lentes. Enquanto o etanol atinge uma temperatura de combustao de aproximadamente
2750 K, os demais combustiveis apresentam uma temperatura superior, cerca de 2900 K.
A anélise da temperatura de combustao é de grande importancia pois relaciona-se dire-
tamente com o sistema de refrigeracao que sera necessario para o projeto, um sistema
que pode influenciar consideravelmente no prazo total de desenvolvimento do foguete de

treinamento.

Temperatura vs Razao OfF
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FIGURA 5.2 — Temperatura de Combustao para diferentes combustiveis organicos combinados com Pe-
réxido de Hidrogénio 95%.

Apos esse breve estudo do desempenho de diferentes propelentes podemos fazer algu-
mas inferéncias a respeito do melhor combustivel para o projeto. O etanol apresentou um
valor de ISP consideravel e também uma temperatura méaxima de combustao menor do

que a dos demais combustiveis. Isso significa que esse combustivel pode gerar um impulso
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comparavel aos demais sem submeter a camara de combustao a temperaturas tao eleva-
das. Todavia, a diferenca entre os valores maximos de temperatura apresentados nao é
tao alta de modo a permitir que outros aspectos entrem em consideracao - como a dispo-
nibilidade do combustivel no CLA, facilidade de armazenamento e etc. Nesse sentido, é
importante ressaltar que o propelente Jet-A fica disponivel no Centro por sua utilizacao
como combustivel de aeronaves, portanto a facilidade logistica associada ao seu uso no

foguete de treinamento pode ser um ponto forte a ser considerado.

5.1.3 Escolha do Sistema de Refrigeracao

A presenca de um sistema de refrigeracao para as paredes da camara de combustao,
bem como tubeira e bocal de saida ¢ de extrema importancia por conta das elevadas tem-
peraturas obtidas durante a queima dos propelentes. Conforme visto na subsecao 5.1.2
a temperatura dos gases na camara de combustao pode alcancar valores de 2900 Kelvin
(2626,8 °C), um valor que pode comprometer significativamente a integridade estrutural
da camara e dos demais componentes do subsistema de propulsao. Na secao 1.2.2.4 sao
apresentadas 3 formas de refrigeracao, a saber: refrigeragao regenerativa, refrigeragao por

filme/transpiragao e refrigeracao ablativa.

Utilizacao de refrigeragao regenerativa: Segundo Sutton (SUTTON; BIBLARZ, 2000), refri-
geracao regenerativa é a técnica primaria utilizada em camaras de motores bipropelentes
que geram de médio a alto empuxo. E uma das formas mais efetivas de refrigeragao uma
vez que o calor absorvido pelo propelente é quase totalmente reaproveitado na camara de
combustao (Cornelisse, 1979). Apesar de ser uma excelente forma de refrigeragdo e muito
utilizada na industria aeroespacial - em décadas passadas no veiculoSaturn V e hoje em
motores do Falcon 9 - essa nao é uma tecnologia muito indicada para motores pequenos de
missoes curtas uma vez que seu desenvolvimento pode ser excessivamente complexo envol-

vendo a utilizacao de bombas para recuperar a pressao perdida no processo de refrigeracao.

Utilizacao de refrigeragao por filme/transpiracao: Segundo Cornelisse (CORNELISSE et
al., 1979), a refrigeracdo por filme é a que permite os designs mais simples de camara
de combustao e tubeira. Nesse tipo de refrigeracao o propelente é injetado ao longo das
paredes da camara de combustao o que resulta na formacao de uma camada limite en-
tre a parede da camara e os gases quentes gerados pela combustao. Por permitir um
projeto mais simples dos componentes do subsistema de propulsao e tendo em vista o
funcionamento de curto periodo do foguete de treinamento essa é a forma mais indicada

de refrigeracao para ser utilizada no projeto.

Utilizagao de refrigeragao ablativa: O sistema de refrigeracao ablativa é mais comum
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em motores que utilizam propulsao sélida, apesar disso sua utilizacao com propulsao li-
quida tem se tornado mais comum na medida em que materiais ablativos mais eficientes
sao desenvolvidos. Alguns desses materiais sao resinas do tipo epéxi, poliésteres insatu-
rados, resina fendlica em conjunto com fibras de vidro e de carbono e entre outros. A
utilizagao de refrigeracao ablativa é utilizada em veiculos de propulsao liquida em siste-
mas de baixa pressao na camara de combustao e de operagao curta, sua utilizacao pode
ser viavel no projeto, mas tendo em vista o conhecimento ja desenvolvido em sistemas de

refrigeracao por filme no TAE, esse tipo de refrigeracao é mais indicado.

5.2 Subsistema de Orientacao

Conforme explicado na secao 1.2.2.2 o foguete de treinamento vai ser estabilizado por
controle passivo, isto é, por rolamento induzido e aerodinamicamente, isso significa que
nao sao utilizados atuadores responsaveis por mudar a inclinacao das empenas do foguete
- 0 que resulta na mudanca de sua atitude, para fins de correcao de trajetéria. Nesse
sentido, as informacoes coletadas pelo sistema de navegacao inercial nao sao utilizadas
para o controle do foguete, mas sao transmitidas para a Subdivisao de Telemedidas que
acompanha o desenpenho do foguete durante seu lancamento. Essas informagoes também
sao repassadas para a Subdivisdao de Seguranga de Voo. Além do sistema de navegacao
inercial, conforme explicado na se¢ao 4.1, é necessario que o foguete transmita sua posicao
e velocidade obtidas a partir de uma unidade GNSS, essas informagcoes sao redundantes
com aquelas adquiridas pelos radares do centro e sua importancia reside no fato de que
veiculos lancadores comerciais também utilizam sistemas desse tipo para rastreamento de

trajetoria.

5.2.1 Escolha de Unidade de Medida Inercial

Uma Unidade de Medida Inercial (IMU, Inertial Measurement Unit) é um dispositivo
eletronico formado por acelerometros, giroscopios e, em alguns casos, magnetometros. E
o componente responsavel por adquirir informacoes de posi¢oes angulares relativas a um
sistema inercial de coordenadas e também informagoes de aceleracoes inerciais lineares
(PALMERIO, 2017). Conforme explicado na segao 4.1 o IMU a ser utilizado no foguete de
treinamento nao precisa ser muito sofisticado, foi sugerido por engenheiros do centro que
dispositivos utilizados em aeromodelos seriam capazes de adquirir as informacoes necessa-
rias para a Subdivisao de Telemedidas. Uma andlise mais aprofundada das especificagoes
necessarias de uma IMU a ser utilizada no foguete de treinamento pode ser obtida apods
o desenvolvimento do projeto preliminar do foguete, onde seria possivel obter estimativas

das aceleracoes do veiculo e da rotacao induzida para sua estabilizagao passiva. Todavia,
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tendo em vista os requisitos de apogeu maximo e de tempo minimo de voo, somados a
caracteristica intrinseca de foguetes que utilizam propulsao liquida de apresentarem ace-
leragoes mais brandas que aqueles a propulsao sélida, é plausivel a afirmacao de que um
sistema de navegacao inercial utilizado em aeromodelos seja adequado para o foguete -
indicando que o valor necessario para a compra desses dispositivos nao impactaria signi-

ficativamente nos custos de desenvolvimento e fabricacgao.

5.2.2 Escolha de Sistema GNSS

Um sistema GNSS (Global Navigation Satellite System) descreve uma constelacao de
satélites que fornece informagcoes de tempo e posicao. Nesse contexto, um receptor GNSS
¢ composto por uma antena e uma placa responsavel por decodificar os sinais recebidos
pelos satélites - receptores comuns, como os utilizados em carros e celulares apresentam
uma acuracia de 2 a 10 metros. A utilizacao desse sistema para obter informacoes de
posicao e velocidade de foguetes de sondagem foi estudada em Junqueira (ENDERLE et
al., 2000) e resultados satisfatdrios foram obtidos para testes que simulam a rotagdo em
veiculos estabilizados passivamente. Assim como no caso da unidade de medida inercial,
um receptor GNSS nao é um dispositivo caro e sua utilizacao no foguete de treinamento
permitird um contato mais proximo da equipe do CLA com procedimentos realizados em
lancamentos comerciais. Além disso, a informacao adicional de posicao e velocidade obtida
pelo receptor atua de forma redundante com o rastreamento realizados pelos radares de

modo a tornar toda a operacao de lancamento mais confiavel e segura.

5.3 Subsistema de Carga 1itil

5.3.1 Escolha de sistema de transmissao

Conforme indicado na secao 4.1, para a correta testagem das antenas do CLA, é ne-
cessario um transmissor que atue na faixa de frequéncia de 2.2 a 2.3 GHz (banda S) com
codificar PCM padrao de codificacao IRIG-106. Transmissores desse tipo sao facilmente
encontrados a venda para aplicagoes aeroespaciais, desde utilizagoes em veiculos langado-
res até em cubesats. Ainda na secao 4.1 foi indicada a necessidade de um transponder em
banda C para a testagem dos sistemas dos radares do centro. Todavia, um equipamento
desse tipo pode aumentar o custo de fabricacao do foguete de treinamento em algumas
dezenas de milhares de ddlares - um valor bastante significativo para um foguete que sera
lancado idealmente com periodicidade anual - portanto, sua utilizacao no projeto nao é

indicada.



6 Conclusao

O desenvolvimento do projeto sistémico para o foguete de treinamento com propulsao
liquida (FTPL) no Centro de Langamento de Alcantara (CLA) é de grande importancia
para o setor aeroespacial nacional. A relevancia do projeto reside na sua capacidade de
atender a necessidade de aprimorar as operacoes de lancamentos de veiculos que utilizam
propulsao liquida, impulsionada pelo crescente interesse do setor privado internacional em
realizar lancamentos no CLA. Nesse contexto, o desenvolvimento do FTPL é crucial, nao
apenas para o treinamento e teste de pessoal e do maquinario do Centro, mas também
para alcancar a independéncia tecnolégica do pais para colocar satélites em orbita, uma

vez que a tecnologia de propulsao liquida é um passo significativo rumo a esse objetivo.

Além disso, com um conhecimento maior de como veiculos que utilizam propulsao
liquida funcionam podemos desenvolver processos operacionais e de seguranca mais efici-
entes, melhorando a qualidade do servigo entregue no CLA para empresas que queiram

lancar em solo brasileiro.

Por meio de entrevistas com técnicos e engenheiros, além da revisao de materiais e uma
visita ao Centro, este trabalho conseguiu elencar as principais necessidades que orienta-
ram o desenvolvimento do projeto sistémico do foguete de treinamento. Essa abordagem
colaborativa e baseada em evidéncias possibilitou a criagdo de um CONOPS (Concept of

Operations) detalhado, que aborda tanto a missao de desenvolvimento quanto a operagao
do FTPL.

Adicionalmente, os requisitos associados aos treinamentos executados por cada subdi-
visao do Centro foram listados e analisados de modo que, em fases posteriores, o projeto
possa se adequar de modo a permitir o maior nimero de treinamentos possiveis dentro
das limitacoes orcamentarias e de tempo. Por fim, uma andlise das principais tecnologias
que poderiam ser utilizadas no FTPL foi desenvolvida com base numa extensa revisao

bibliografica assim como entrevistas com especialistas do setor.

Em resumo, este trabalho buscou nao s6 mapear as necessidades e requisitos para o
desenvolvimento do FTPL, mas também estabelecer uma base sélida para as fases seguin-
tes do projeto. Com a andlise desenvolvida no capitulo 5 é possivel iniciar os trabalhos

referentes ao projeto preliminar do foguete, que consiste na obtencao de estimativas de
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massa, dimensoes, perfil de trajetéria, eficiéncia do motor e etc. utilizando simulacoes
computacionais. Assim que os resultados desejados forem obtidos, desenvolvendo um fo-
guete que atenda ao maximo ntimero de treinamentos dentro das restricoes orcamentarias
e de tempo, sera possivel prosseguir para as fases de projeto detalhado e implementacao

fisica.
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