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dos operadores do túnel levam a custos de centenas de milhares de dólares para se efetuar uma campanha 
de ensaios.  

A figura 5.3.9 é a visualização do campo de pressões durante um ensaio do VLS-1.
Imagem IAE

Figura 5.3.9 Visualização de ensaio em túnel de vento

A foto mostra os seguintes fenômenos aerodinâmicos importantes para o veículo:
n a onda de choque inicialmente formada no transônico vai se inclinando à medida que a veloci-

dade do foguete cresce;
n a cor vermelha indica alta pressão na região da onda de choque; a cor laranja indica pressão 

positiva; e a azul indica pressão negativa. Portanto, atrás da onda de choque, regiões de pressão positiva 
e negativa se alternam;

n há uma região de pressão negativa na região do cone invertido da Coifa Principal. Ali são feitos 
os orifícios de equalização da pressão interna com a externa. A pressão negativa aspira o ar presente no 
interior da Coifa; e

n as coifas dos motores do primeiro estágio produzem também intensa onda de choque. Verifica-
-se que a presença da onda de choque produz alta pressão sobre o corpo do segundo estágio, sendo o 
ambiente acústico bastante intenso. Em consequência, os equipamentos embarcados na saia dianteira 
do segundo estágio e na saia traseira do terceiro estágio devem ser protegidos. Como já mencionado, as 
medições efetuadas no segundo voo do VLS-1 confirmaram que o nível de excitação é elevado, e provi-
dências adicionais de projeto foram tomadas.

5.4 Estruturas
As estruturas de foguetes devem ser capazes de desempenhar sua função contribuindo com o 

menor percentual de massa possível, em relação à massa total do foguete. Em um foguete à propulsão 
líquida, o percentual de massa estrutural é inferior a 10% da massa total na decolagem. Nos foguetes de 
sondagem à propulsão sólida, esse percentual pode estar em torno de 20 %, descontada a massa da carga 
útil, e no VLS-1 é da ordem de 17%. Nos meios convencionais de transporte, tal percentual é bem mais 
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elevado, da ordem de 50% em um carro de passeio, por exemplo. A razão para a economia de massa 
nos foguetes é a necessidade de tirar o melhor proveito possível da energia gerada pelos motores para 
atingir o objetivo da missão. Qualquer massa estrutural desnecessária consome energia que poderia ser 
empregada para aumentar a massa de carga útil. As estruturas de lançadores devem, portanto, conciliar 
necessidades conflitantes tais como: resistência, rigidez, peso baixo, custos baixos de desenvolvimento e 
fabricação. Antes de se iniciar o projeto de um elemento estrutural, é preciso definir o nível de otimização 
a ser atingido, levando-se em conta o benefício para o veículo e os custos de desenvolvimento e produ-
ção. A regra geral estabelece que, quanto mais otimizado o elemento estrutural, maior o seu custo. Esse 
custo se traduz pela composição de vários fatores: número maior de testes estruturais representativos 
das condições de utilização; emprego de materiais mais nobres; número maior de horas de engenharia 
necessário para os estudos de concepção e de análise estrutural. É preciso então estabelecer um limite de 
sofisticação, compatível com a categoria de foguete e com o local de atuação do elemento estrutural, sob 
pena de se inviabilizar o projeto como um todo. Discutem-se, neste capítulo, conceitos e soluções prati-
cadas no mundo que dão sustentação para as soluções aplicadas aos elementos estruturais de foguetes.

5.4.1 Conceitos fundamentais
Resistência
A resistência de um material ou de um corpo exprime a sua capacidade de suportar carga sem se 

danificar. Um problema fundamental da mecânica dos sólidos é o estabelecimento da metodologia para 
se prever a resistência de um material ou de um corpo qualquer. Note-se que essa questão é ampla porque 
envolve materiais, geometrias e solicitações muito variadas. É possível quantificar essa capacidade, de 
forma que se possa também comparar o comportamento de diferentes materiais ou corpos, visando à sua 
aplicação estrutural. O primeiro passo consiste em identificar um parâmetro que traduza a solicitação 
que ocorre no interior de um corpo sujeito a forças externas. Para tanto, analisa-se o que ocorrer em uma 
barra simples de seção transversal A e submetida à tração pela força F agindo em suas extremidades, 
como ilustrado a seguir. 

Figura 5.4.1 Barra em tração

Define-se a relação entre a força e a seção, chamando-a de tensão, ou seja:

O nível de tensão representa o quanto o corpo está sendo solicitado. Dadas duas barras quaisquer 
em que ocorrem as tensões s1 e s2, respectivamente, se s1 > s2, diz-se que a barra 1 é mais solicitada 
que a barra 2. Esse conceito pode ser estendido ao corpo tridimensional submetido a um conjunto de 
solicitações. Em qualquer ponto de seu interior, pode-se definir um sistema triortogonal de coordenadas 
e obter seus seis componentes de tensão. Sugere-se a leitura de livros sobre Resistência dos Materiais 
ou Elasticidade para entendimento mais profundo do assunto. Para fins deste livro, é suficiente saber 
que as tensões podem ser de tração, compressão ou de cisalhamento e podem ser despertadas por uma 
grande variedade de solicitações sobre o corpo. A tensão de tração age no sentido de afastar duas seções 
próximas do corpo; a de compressão age no sentido oposto, de aproximar as duas seções. A tensão de 
cisalhamento age no sentido de fazer duas seções próximas escorregarem, por translação (ação cortante) 
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ou rotação (ação de torção), de uma seção em relação à outra.
Note-se que o conceito de tensão não leva em consideração o material do qual o corpo é consti-

tuído, mas o conceito de resistência une a tensão ao material. Para entender como, considerem-se duas 
barras de igual geometria e feitas de materiais diferentes. Aplica-se a mesma força nas duas barras e 
aumenta-se progressivamente a sua intensidade. Em um determinado nível da força, uma das barras se 
rompe. Continuando a aumentar a força aplicada à outra barra, ela vai se romper também. Diz-se então 
que a barra que se rompeu com a maior força aplicada é a de maior resistência. Como as duas barras fo-
ram construídas com a mesma geometria, então suas seções transversais são iguais, e as tensões aplicadas 
também são iguais. A tensão reinante no interior das barras no momento da ruptura é denominada tensão 
de ruptura ou tensão máxima do material empregado, a qual constitui uma propriedade física de cada 
material. Em consequência, conclui-se que:

n dados dois corpos idênticos de geometria arbitrária e submetidos ao mesmo conjunto de cargas 
estruturais, o de menor resistência é aquele construído com o material menos resistente; e

n dados dois corpos quaisquer, submetidos a carregamentos estruturais quaisquer, para identificar 
o de maior resistência, é preciso conhecer o estado de tensões em todos os pontos do corpo e comparar 
com a tensão máxima dos materiais empregados. O corpo em que a solicitação está mais afastada do 
limite do material é o de maior resistência.

A maioria dos materiais tem valores característicos para definir os seus limites, que são:
n a tensão de escoamento (se

 
) a partir da qual o material sofre deformações permanentes, ou seja, 

mesmo com a retirada da carga, o corpo fica deformado;
n a tensão de ruptura (sr

 
), na qual o material se rompe, mesmo que parcialmente.

A tabela 5.4.1 apresenta valores de tensões limites de tração para alguns materiais.
Tabela 5.4.1 Tensões limites

São conhecidos também os limites de compressão e cisalhamento dos materiais.
Na prática, é possível calcular, e em alguns casos medir indiretamente, as tensões em um ponto 

qualquer de um corpo, quando submetido a um carregamento estrutural, com geometria complexa e 
constituído de vários materiais. A análise estrutural identifica a região do corpo em que a combinação do 
nível de tensões e seus valores limites possibilitam a falha estrutural. É possível encontrar pontos em que 
os níveis de tensão sejam mais elevados, mas o material empregado naquele ponto é mais resistente, não 
representando perigo para a integridade do corpo.

Os limites de tensão em compressão são em geral diferentes dos limites em tração. Nos foguetes 
raramente um elemento estrutural é submetido ao esmagamento, encerrando-se aqui esse assunto.

A resistência ao cisalhamento é fundamental para o comportamento estrutural. Uma regra prática 
consiste em considerar a tensão de cisalhamento máxima como a metade do limite de ruptura em tração. 
No entanto, é preciso cautela em sua aplicação porque é válida somente para os materiais dúcteis, ou 
seja, aqueles que têm maior capacidade de se deformar antes de se romper. A propriedade oposta é a 
fragilidade, em que o material se rompe com pouca deformação. O alumínio é um exemplo de material 
dúctil e o vidro é frágil. 

Material se (MPa) sr (MPa)
Liga de alumínio 400 450
Liga de magnésio 200 270
Aço de alta resistência 800 1 000
Aço de ultra-alta resistência 1 600 1 800
Liga de titânio 1 050 2 000
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Critérios de resistência
Como foi vista, a resistência de um material é caracterizada pela solicitação em apenas uma dire-

ção. Isso se deve à facilidade e confiabilidade dos ensaios realizados dessa forma, em comparação com 
ensaios que solicitam o material em várias direções simultaneamente. No entanto, nos casos práticos os 
corpos são solicitados de forma complexa, tornando difícil a comparação com os dados de catálogo, ou 
de ensaios. Foram então concebidos critérios que combinam as várias solicitações, reduzindo-as a um 
número apenas, que é comparado com o resultado do ensaio uniaxial. 

Existe um grande número de critérios disponíveis, para diversas situações. Será citado apenas o 
critério de Von Mises, aplicável aos materiais dúcteis, com a seguinte expressão:

Portanto, se um ponto do corpo estiver submetido à ação simultânea das tensões atuantes em dire-
ções ortogonais s

1
, s

2
, s

3
, pode-se dizer que o material daquele ponto está submetido à tensão s

VM
, cujo 

valor será comparado aos limites tabelados para aquele material.
Deformação
Considere-se a barra abaixo, de comprimento L, solicitada por uma carga F. 

Figura 5.4.2 Alongamento da barra em tração  

Se o aumento de comprimento da barra for DL, então a deformação longitudinal em tração da 
barra é:

e = DL/L
A deformação é a variação de comprimento por unidade de comprimento inicial. A deformação 

em compressão é negativa.
A deformação em cisalhamento é mais complexa. O leitor interessado poderá consultar Boresi 

(1985), por exemplo.
Rigidez
A cedência é a capacidade de um material ou de um corpo em se deformar sob a ação de cargas. 

A rigidez é o comportamento oposto. Sendo assim, o material mais rígido é o que se deforma menos sob 
a ação de uma carga.

As tensões e deformações se relacionam pela rigidez ou pela cedência. Se a barra da figura 5.4.1 
for tracionada por cargas crescentes e forem medidas as deformações correspondentes, o trecho inicial da 
curva que relaciona a tensão com a deformação tem o aspecto abaixo.

Figura 5.4.3 Curva tensão - deformação no trecho linear
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A tangente da inclinação da reta é a rigidez (E) da barra, que é conhecida por módulo de elastici-
dade, ou de Young:

s/e = E, ou s = Ee
A equação acima é conhecida por Lei de Hooke e se aplica a um grande número de casos de inte-

resse prático. Sua aplicação limita-se à seguinte situação:
n o material é elástico, linear e isotrópico (mesma propriedade mecânica em qualquer direção da 

solicitação);
n a carga está aplicada em uma única direção do corpo;
n a tensão no corpo está abaixo do limite de escoamento.
Todos os três conceitos apresentados admitem generalização bastante ampla, para representar os 

casos correntes de maior complexidade. Assim como a tensão tem seis componentes, a deformação 
também tem. Portanto, a princípio, a Lei de Hooke generalizada deveria ser uma matriz de 36 elementos, 
associando cada componente de tensão aos componentes de deformação. No caso dos materiais isotrópi-
cos, há apenas três constantes do material: o módulo de elasticidade E, o módulo de rigidez à torção G e 
o coeficiente de Poisson v. O módulo de rigidez à torção associa a tensão de cisalhamento t à deformação 
por cisalhamento g, de modo que:

t = G g 
E e G se relacionam por:

onde e
1
é o alongamento do corpo na direção 1 e e

2
 é a contração do corpo na direção 2. Para en-

tender melhor, consideremos uma placa tracionada na direção 1, conforme a ilustração.

Figura 5.4.4 Placa tracionada

Observa-se que a placa se alonga na direção da carga e também se contrai na direção perpendicu-
lar. O coeficiente de Poisson traduz esse comportamento.

Embora o comportamento elástico dos elementos estruturais seja aquele de maior aplicação, é 
preciso conhecer o comportamento além daquela situação, pelas seguintes razões:

n necessidade de definição da margem com que o elemento trabalha antes de atingir os limites 
de escoamento e de ruptura; e

n em casos de otimização estrutural, é admissível trabalhar além da zona elástica.
Na figura 5.4.5, pode-se comparar o comportamento de uma liga de alumínio (AA2024) e de um 

aço de alta resistência (AISI 4340) e observar que:
n no caso dos materiais apresentados, o limite de escoamento ocorre praticamente no mesmo 

nível de deformação. Essa foi uma coincidência, mas que facilita o entendimento do papel da rigidez, ou 
o módulo de elasticidade. Como a rigidez do aço (210 GPa) é três vezes maior que a da liga de alumínio 
(70 GPa), sob a mesma deformação, a tensão despertada no aço é três vezes superior à do alumínio den-
tro do regime elástico. Olhando pelo lado oposto, sob a mesma tensão uma barra de aço se deforma três 
vezes menos que o alumínio;
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n colocadas as duas curvas no mesmo gráfico, percebe-se que a zona plástica do aço é bem mais 
curta que a do alumínio. O alumínio tem menor nível de resistência, mas uma grande capacidade de 
deformação antes da ruptura; e

n adicionalmente sabe-se que a massa específica do aço é 2,8 vezes superior à do alumínio. 
Do exposto, fica fácil entender porque:
n os envelopes motores são em aço, em que se quer alta resistência para suportar a pressão interna 

e alta rigidez para não deixar o propelente sólido se deformar e rachar; e
n as saias são em alumínio por resultarem em estruturas mais leves e com capacidade de carga 

suficiente.

Figura 5.4.5 Tensão vs. deformação de liga de alumínio e de aço

O advento dos compósitos abriu novas perspectivas como será visto adiante.
Note-se que a liga de alumínio aceita altas deformações plásticas com baixo aumento da tensão 

aplicada. Esse comportamento permite que o elemento estrutural acomode as cargas ao se deformar, 
protelando ou impedindo a ruptura ao utilizar a energia da carga em sua deformação. Já o aço de alta 
resistência tem a zona plástica reduzida, o que conduz à ruptura do elemento com pequeno acréscimo de 
carga além da zona elástica.

Frequências, modos naturais de vibração e resposta dinâmica
Todo corpo vibra ao ser excitado por uma força variável. A situação mais visível é a das cordas de 

violão ou de qualquer instrumento de cordas, que, ao serem tocadas, vibram e emitem sons. Cada corda 
pode vibrar com uma infinidade de formas ou modos naturais de vibração, e a cada uma se associa uma 
frequência, ou frequência natural de vibração. No entanto, existem as formas dominantes que correspon-
dem às menores frequências. Na prática, interessam os três primeiros modos naturais e suas respectivas 
frequências, porque demandam menos energia para serem estimuladas e, portanto, manifestam-se mais 
prontamente com a excitação dinâmica. Em situações menos comuns, é necessário considerar frequência 
e modos mais altos. No caso da corda, os três primeiros modos são ilustrados abaixo.

Figura 5.4.6 Os três primeiros modos de vibração de uma corda

A cada forma de vibração corresponde uma frequência, ou som, e são chamados modos e 
frequências naturais de vibração. Se considerarmos uma barra homogênea biapoiada nas extremidades 
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(as extremidades são livres para girar, mas restritas em translação), obtemos modos naturais em flexão 
com as formas senoidais desenhadas acima e as respectivas frequências têm as expressões:

sendo que E é o módulo de elasticidade da barra; I é a inércia transversal de área da seção; m é a massa 
por unidade de comprimento; e L é o comprimento. Portanto, a vibração da barra depende de como ela 
é fixada, de sua rigidez à flexão (EI) e de sua massa. Observa-se nesse exemplo como crescem as frequ-
ências próprias a cada modo. 

A forma e constituição de cada corpo levam às frequências e aos modos naturais de vibração, 
variando em complexidade. Os corpos tridimensionais vibram não só em flexão, mas também em torção 
e longitudinalmente. Todos esses movimentos devem ser considerados quando estamos interessados na 
resposta dinâmica do corpo, isto é, como o corpo responde às cargas dinâmicas atuantes. No caso dos 
foguetes, sua resposta dinâmica sob a ação do sistema de controle é um estudo de engenharia prioritário 
durante o projeto.

Os foguetes e aviões são casos peculiares porque vibram sem nenhum vínculo, em contraste com 
prédios, cordas, carros que estão em contato com algum meio que restringe de alguma forma seu movi-
mento. Para ilustrar a diferença de comportamento entre uma viga biapoiada e uma totalmente livre, a 
figura abaixo mostra o primeiro modo de vibração em cada situação.

Figura 5.4.7 Primeiro modo de vibração da viga biapoiada e da livre-livre 

 As respectivas primeiras frequências naturais de vibração em flexão são:
viga biapoiada                                             viga livre-livre

                   
Portanto, a primeira frequência em flexão da viga livre-livre obtida por Meirovitch (1967, 166-7) 

é cerca de duas vezes maior que a da mesma viga biapoiada. Note-se que, no caso biapoiado, os dois nós 
da forma modal estão na extremidade, e na livre-livre os dois nós estão no interior do corpo. Uma forma 
intuitiva de entender porque a primeira frequência natural da viga livre é maior consiste em considerar 
que aplicamos momentos nos nós para produzir a forma modal. Quanto mais perto do meio da forma, 
mais momento temos que aplicar à barra para obrigá-la a girar em volta dos nós. Portanto, a situação que 
requer menor esforço e de menor frequência é a aplicação dos momentos nas extremidades.

A importância prática do conhecimento das frequências e modos naturais em foguetes se manifesta 
nas seguintes situações:

n controle do veículo: os sensores utilizados para controle visam medir os movimentos de corpo 
rígido. Como o veículo se deforma ao vibrar, os sensores medem o movimento do corpo rígido e a sua 
deformação simultaneamente. O modelo matemático de controle, de posse da informação das frequências 
e dos modos naturais é capaz de eliminar o movimento de vibração, obtendo apenas o efetivo movimento 
do corpo rígido, para então controlá-lo. Por outro lado, sabe-se que, se a excitação do sistema de controle 
atuar em frequência distante das principais frequências naturais do veículo, então só as excitará com 
baixa energia. Do exposto, entende-se a necessidade de simular e medir em testes em escala real as fre-
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quências e modos naturais do veículo nas suas várias fases de voo; 
n aeroelasticidade: denomina-se aeroelasticidade o comportamento elástico do veículo, ou de 

suas partes, sob a ação das forças aerodinâmicas e as resultantes alterações naquelas forças. Alguns des-
tes casos são comentados na seção 5.3: flutter; buffeting; a variação da margem estática; e a oscilação do 
foguete sob a ação dos ventos de superfície. Nesses casos, a estrutura responde com suas frequências e 
modos naturais porque as forças aerodinâmicas são dinâmicas; e

n ambiente dinâmico dos equipamentos: saias, pratos, suportes e demais elementos estruturais 
vibram sob o efeito das cargas dinâmicas atuantes e transmitem a vibração aos equipamentos do foguete 
e da carga útil. O conjunto estrutura-equipamentos cria um ambiente vibratório para os equipamentos 
de bordo. O conhecimento desse ambiente é necessário para que se verifique se os equipamentos vão 
suportá-lo. Em caso negativo, mudanças no projeto daquele conjunto são necessárias.

O estudo da resposta dinâmica de um foguete consiste na determinação dos deslocamentos, rota-
ções, forças e momentos internos despertados na estrutura primária e nas secundárias (suportes, pratos, 
adaptadores) em função das cargas estruturais não estáticas atuantes sobre o veículo. Trata-se de um 
ramo da engenharia que envolve modelos matemáticos detalhados e muitas horas de computador para 
a realização das simulações. Os testes de vibração no solo de modelos fiéis e as medições da resposta 
estrutural durante o voo são atividades indissociáveis das simulações. Os modelos matemáticos que re-
presentam a arquitetura do objeto e seus materiais são elaborados dentro da tecnologia do Método dos 
Elementos Finitos (MEF). As cargas estruturais dinâmicas podem ser divididas em:

n determinísticas: são aquelas conhecidas em função do tempo em que atuam. Por exemplo, o 
empuxo dos motores e as forças de controle têm componentes cujas dependências do tempo são bem 
determinadas; e

n aleatórias: são aquelas conhecidas somente pelo seu espectro de potência. Esse tipo de exci-
tação não afeta as estruturas primária e secundária, mas os equipamentos eletrônicos a bordo (foguete e 
satélite) são sensíveis a ela. As principais fontes desse tipo de excitação são a acústica dos motores e do 
escoamento aerodinâmico e o componente aleatório do empuxo. 

Do ponto de vista experimental, a prática estabelecida é:
n realizar testes de vibração com modelos fiéis aos de voo, excitando-os com os níveis esperados 

em voo. São os chamados testes de qualificação ambiental. Nesses testes verifica-se a compatibilidade do 
modelo matemático utilizado, ajustando-o se necessário, e verifica-se a necessidade de efetuar alterações 
de projeto de modo que o modelo permaneça íntegro e funcional após os testes; e

n nos primeiros voos, o foguete recebe um volume de sensores que permite a avaliação do 
comportamento dos equipamentos mais sensíveis e a verificação do ambiente real de excitação. É usual 
encontrar ambientes menos agressivos do que os supostos e também encontrar ambientes mais agres-
sivos. Neste segundo caso, torna-se necessário rever o projeto suavizando a ambiente ou robustecendo 
equipamentos; e

n em voos operacionais, a quantidade de sensores ambientais é reduzida, permanecendo apenas 
aqueles que confirmem informações, caso seja necessária uma investigação sobre algum desvio de com-
portamento do veículo durante o voo.

Flambagem
A flambagem ocorre quando os deslocamentos de um corpo são muito grandes em relação ao 

incremento da força aplicada para produzi-los, caracterizando comportamento instável. O caso clássico 
é o de uma régua de plástico comprimida pelas extremidades. Em um dado momento, a régua flexiona 
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rapidamente, podendo até se quebrar. Nas estruturas espaciais, existem inúmeras situações em que a 
flambagem é o fator decisivo de projeto. Não é raro que partes estruturais trabalhem em flambagem 
elástica, ou seja, com a retirada da carga a estrutura volta à forma normal. Esse comportamento pode ser 
usado em estruturas otimizadas, em que o fator peso é restritivo.   

A perda de estabilidade pode ser precipitada por vários fatores instabilizantes, tais como: vibra-
ções, imperfeições localizadas ou generalizadas, assimetrias. Devido a esses fatores, os ensaios de flam-
bagem são de difícil realização e os modelos matemáticos simulam imprecisamente o momento da flam-
bagem. Sendo assim, é comum utilizar coeficientes de segurança maiores quanto à flambagem, quando 
sua presença é indesejada.

Para melhor compreender a influência desses fatores, considere o painel cilíndrico que é submeti-
do a uma carga concentrada, conforme ilustrado abaixo,

Figura 5.4.8 Flambagem de painel cilíndrico

para o qual as curvas carga vs. deslocamento do ponto de aplicação são mostradas a seguir.

Figura 5.4.9 Carga vs. deslocamento em um painel cilíndrico

A curva 1 prevê a instabilidade a partir de A. Tal resultado é típico da análise linear geométrica 
da estrutura, em que são utilizadas as relações lineares entre as deformações e os deslocamentos, por 

exemplo: . O ponto A é chamado de bifurcação e marca a magnitude da carga em 
que se dá a instabilidade. A curva 2 é obtida pelo emprego de uma teoria geométrica não linear, em 
que são considerados os efeitos das rotações locais nas deformações, ou seja, esta situação é bem mais 
próxima da realidade. O ponto B é chamado de limite de estabilidade. A introdução de uma imperfeição 
na geometria do painel pode dar margem ao comportamento descrito pela curva 3. Para fins práticos, o 
que se observa é que o ponto B indica uma queda na carga de flambagem, e o ponto C indica uma queda 
ainda mais acentuada. A carga em C pode ser a metade da carga em A.

5.4.2 Tipos de estruturas usadas em lançadores
Embora haja liberdade durante a concepção estrutural de um item a ser empregado em um foguete, 

as leis da física restringem as soluções e os materiais a serem empregados. Mesmo assim, diante das 
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restrições com que o projetista deve trabalhar, soluções engenhosas surgem em diferentes escritórios de 
projeto. De modo geral, a concepção estrutural se apoia nos seguintes fatores:

n solicitações impostas em todo o ciclo de vida, desde a estocagem até o último instante útil. Esse 
fator é preponderante no momento da concepção. É normal conceber mais de uma solução preliminar, 
para depois submetê-las ao escrutínio com base nas demais restrições. O conhecimento do ambiente de 
cargas é essencial ao sucesso do projeto. A inclusão tardia de uma carga pode inviabilizar tudo o que se 
fez até aquele momento;

n requisitos de resistência, rigidez, forma e outros. Esses requisitos também definem a essência 
do item. Aqui se incluem as margens de segurança a serem adotadas. As margens diminuem na medida 
em que o conhecimento sobre as cargas e os materiais empregados aumenta. O nível de otimização influi 
sobremaneira nas margens, que diminuem, e no custo, que aumenta. Note-se que cada projetista tem sua 
visão do que deve ser otimizado. Observando os projetos americanos e europeus, constata-se grande zelo 
na otimização de massas estruturais. Já nos projetos da União Soviética, a grande preocupação é voltada 
para a confiabilidade, portanto, as estruturas em geral e os equipamentos são robustos para enfrentarem 
situações severas, sendo alta a capacidade propulsiva dos foguetes; 

n custo total, no qual se incluem a matéria-prima, o desenvolvimento (análise estrutural, ensaios 
de qualificação), a fabricação, a estocagem e as inspeções periódicas. Muitas vezes a análise do custo 
decide a solução a ser adotada;

n nível tecnológico do ambiente de desenvolvimento (materiais, métodos de fabricação). Os 
envelopes motores do VLS-1 obrigaram o país a criar meios inexistentes para que todo o processo de 
produção dos motores S43 fosse autônoma. Foi uma decisão estratégica inicial e teve seu custo; e

n confiabilidade desejada. A obtenção da confiabilidade demanda testes, quando itens novos são 
desenvolvidos. Portanto, a demonstração de confiabilidade é, em geral, cara e requer tempo precioso no 
final do desenvolvimento.  

Passa-se a descrever alguns tipos de estruturas clássicas utilizadas em foguetes à propulsão sóli-
da. 

Envelopes motores
Essa estrutura tem a dupla função de operar como vaso de pressão e como elemento de viga da 

estrutura principal do foguete.
O envelope motor é constituído da membrana cilíndrica e dos domos dianteiro e traseiro. A grande 

massa dessa estrutura está na membrana, onde deve se concentrar o esforço do dimensionamento, para 
fins de otimização de massa. Na maior parte de seu comprimento, seu comportamento mecânico é bas-
tante simples, como será visto a seguir. 

Imagem Jorge Amery

Figura 5.4.10 Cilindro pressurizado  
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Considere-se um cilindro de parede fina fechado nas extremidades e submetido à pressão interna, 
ilustrado na figura 5.4.10. A espessura da parede é t e o raio médio da seção circular é R. A tensão longi-
tudinal se manifesta como ilustrada n figura 5.4.11.

Imagem Jorge Amery

Figura 5.4.11 Tensão longitudinal na membrana cilíndrica     

Ao longo do círculo, na direção da geratriz, age a tensão longitudinal s1 obtida pelo equilíbrio 
entre o efeito da pressão interna e a reação nas paredes do cilindro, como se segue.

Ao longo da geratriz, na direção circunferencial, age a tensão circunferencial s2.

Conclui-se que a tensão circunferencial é o dobro da longitudinal. 
O Critério de Von Mises, para este caso, em que s3 = 0, tem a seguinte expressão:

A presença dos domos perturba o comportamento descrito, na região próxima a eles. A razão é 
a diferença de rigidez entre os domos e a membrana cilíndrica, fazendo com que cada parte se deforme 
de modo diferente, quando pressurizada. O fato de estarem unidas, por soldagem ou mesmo em uma 
peça usinada, cria um comportamento localizado bastante perturbado, com tensões mais elevadas. Em 
termos práticos, o reflexo sobre o Critério de Von Mises é um fator de 10% de aumento, passando a sua 
expressão para:

No caso da propulsão sólida, os envelopes motores são insensíveis às cargas estruturais atuantes 
no veículo, mesmo quando não pressurizados pela queima do propelente, com exceção das junções com 
outros módulos. No caso da propulsão líquida, os tanques de propelente são sensíveis àquelas cargas, 
tanto estáticas quanto dinâmicas. 

Os envelopes motores metálicos são produzidos em aços de alta e ultra-alta resistência, devido ao 
requisito de massa. Esses aços têm ruptura frágil (repentina, como a do vidro), que pode ser precipitada 
pela presença de microtrincas ou pontos de corrosão. Com a pressurização, essas microfalhas podem 
aumentar ou se propagar, levando à ruptura da estrutura. A questão que se apresenta, durante a inspeção 
após fabricação, ou estocagem, é se as falhas encontradas vão ou não levar o envelope motor ao 
colapso. 

A resposta a essa pergunta surge da Mecânica da Fratura, que define o fator de intensidade de 
tensão e o fator crítico de tensão. O fator de intensidade de tensão é definido por:
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 onde:
sm = tensão média aplicada na região da trinca
a = tamanho da trinca
Q = fator de forma da trinca, igual a 0,83, para trincas superficiais, e igual a 1, para trincas pro-

fundas. 
O fator crítico KIc é determinado experimentalmente e representa uma característica do material, 

nas condições em que se pretende usá-lo (nível de resistência obtido por tratamento térmico) e tem o 
significado físico do tamanho da trinca em que sua propagação se faz sem acréscimo de energia externa. 
Se a inspeção de uma estrutura mostrar trincas, comparam-se os valores de KI e KIc, e decide-se sobre a 
condenação ou não da estrutura.  

Os envelopes motores metálicos estão sendo substituídos por envelopes motores bobinados em 
fibra sintética, impregnada por resinas orgânicas. Essa concepção apresenta duas grandes vantagens em 
relação à solução metálica: massa menor para o mesmo desempenho estrutural e rapidez na produção. A 
figura 5.4.12 ilustra o processo de produção de um vaso bobinado. Observa-se que um cabeçote percorre 
um barramento paralelo ao eixo do vaso sendo bobinado. Inicialmente um mandril com as proteções tér-
micas internas é montado no eixo da máquina, a qual o faz girar com velocidade coerente com o desloca-
mento do cabeçote. O resultado é a deposição das fibras em uma trajetória que favorece o comportamento 
estrutural. A última operação de bobinagem é circunferencial sobre a membrana cilíndrica, cujo objetivo 
é resistir à tensão circunferencial, que é o dobro da longitudinal, conforme já comentado.

Imagem CENIC

Figura 5.4.12 Envelope motor sendo bobinado

Essa concepção traz grandes vantagens sobre a solução metálica:
n a partir de uma quantidade de motores fabricados, o custo total é menor, ou seja, a soma do 



199

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

custo do desenvolvimento mais o custo de produção das unidades qualificadas é menor do que o custo 
total do envelope motor metálico. O fator preponderante é o menor número de operações para se obter o 
envelope bobinado;

n a massa estrutural final é menor. Esse é um fator decisivo, dependendo da aplicação. No caso de 
motores de apogeu, a aplicação de envelopes motores metálicos é hoje considerada inviável. Os últimos 
envelopes com essa concepção eram construídos com titânio, devido a sua resistência estrutural superior 
a muitos aços, combinada com menor densidade. Atualmente, reinam os motores bobinados, até que 
surja opção melhor;

n a estrutura não apresenta corrosão. Essa degradação inexiste nos envelopes bobinados. Mesmo 
suas partes metálicas, os insertos, são de alumínio, imunes, portanto, à corrosão em condições ambientais 
normais.  

Existem desvantagens no emprego de envelopes motores bobinados:
n degradação por efeitos ambientais. As resinas e fibras são sensíveis à umidade, a temperaturas 

altas ou baixas e à luz do Sol. Esses efeitos são significativos ao longo de meses e requerem cuidados se 
a estrutura vai ficar exposta a um ambiente agressivo por tempo prolongado. Se o período de estocagem 
for longo, é necessário proteger o envelope motor, ou o motor carregado em relação a esses fatores;

n intolerância a erros no carregamento com propelente. Se o motor carregado com propelente 
tiver que ser descarregado, o envelope motor não poderá ser reutilizado para voo. A razão é que seria 
necessário remover a proteção térmica interna no processo de limpeza, mas ela é vulcanizada no processo 
de cura do envelope e fica intimamente aderida à parede interna do envelope motor. No caso dos envelo-
pes motores metálicos, é possível remover o propelente e as proteções térmicas e refazer o carregamento, 
embora incorrendo em risco e trabalho árduo;

No Brasil, houve o desenvolvimento de dois motores nessa tecnologia, que poderá ser também 
utilizada em motores futuros. A decisão considera outros fatores além daqueles puramente tecnológicos, 
tais como:

n a dependência de fornecimento externo de matérias primas. O Brasil não produz fibras de alto 
desempenho estrutural. Sua utilização deve considerar as condições de fornecimento do mercado interna-
cional. Alternativamente, elas poderiam ser produzidas industrialmente no país, caso a indústria tivesse 
mercado interno e externo. Todos os países com visão estratégica de autonomia se dedicaram a produzir 
internamente esses materiais;

n o interesse em manter a competência na tecnologia dos aços de ultra-alta resistência. Sobretudo 
nos estágios inferiores, em que o requisito de massa estrutural é menos exigente (veja a seção 5.5), o uso 
dos aços já desenvolvidos pode ser uma solução atraente. 

A bobinagem é feita sobre um molde, ou mandril, sobre o qual já estão montadas as proteções 
térmicas e os anéis terminais, ou insertos. As primeiras camadas têm a forma típica já mostrada e formam 
a estrutura básica da região cilíndrica e dos domos. Dadas as características das tensões na região cilín-
drica, são acrescentadas camadas circunferenciais, somente nessa região. 

Um conceito bastante utilizado de deposição da fibra fundamenta-se nos seguintes requisitos:
n a fibra deve estar igualmente tracionada ao longo de toda a sua trajetória;
n a fibra não deve escorregar durante a sua deposição sobre o mandril.
Para que isso seja possível, a fibra sobrepõe a curva geodésica que liga um ponto do bocal traseiro 

ao seu correspondente no bocal dianteiro. Esse tipo de bobinagem é conhecido por isotensoidal. A análise 
de tensões (netting analysis) dessa bobinagem não admite que a resina tenha papel estrutural, para fins de 
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resistência do vaso à pressão interna. Na prática existem fatores perturbadores que podem afetar a análise 
de tensões, tais como:

n a bobinagem circunferencial na região cilíndrica, feita sobre a bobinagem isotensoidal, restrin-
ge a sua expansão radial, criando flexão nas junções cilindro - domos;

n o acúmulo de fibras ao redor dos bocais pode criar uma distribuição de tensões irregular com 
flexões.  

Portanto, os primeiros vasos produzidos em um desenvolvimento são usados para ajuste de pa-
râmetros de bobinagem (passo de deposição das fibras, pequenas mudanças de ângulo de deposição, 
inserção de tecido em regiões mais solicitadas) que venham a dar o desempenho desejado.

As fibras mais usadas são a aramida (Kevlar é o nome comercial registrado pela Dupont) e a de 
carbono. A fibra de vidro é usada em vasos de menor desempenho. Todas as fibras estruturais estão 
disponíveis em vários níveis de resistência. As principais características destas fibras são comentadas a 
seguir.

As fibras de carbono dividem-se em duas grandes categorias: fibras de alta resistência e fibras de 
alta rigidez. Os dois tipos caracterizam-se pela ruptura frágil, com alta liberação de energia. A dilatação 
térmica das fibras de carbono é baixa, favorecendo a conservação da forma das estruturas quando subme-
tidas a severos ambientes térmicos. 

As fibras de aramida têm módulo de elasticidade mais baixo que as fibras de carbono, levando a 
estrutura a maiores deformações, quando sob carregamento. A ruptura de uma estrutura em aramida é 
bem menos energética que aquelas em carbono, mesmo porque suas fibras têm alta capacidade de absor-
ver energia, sendo usadas em artefatos que necessitam desta propriedade, tais como coletes à prova de 
bala e bordos de ataque de aviões.   

As fibras de vidro são as mais utilizadas na indústria geral devido ao seu baixo custo. Suas proprie-
dades mecânicas são inferiores ao carbono e à aramida e por isto não permitem a construção de estruturas 
de alto desempenho.

O uso de materiais laminados se justifica, do ponto de vista estrutural, recorrendo aos conceitos de 
resistência e rigidez específicas, que são o quociente entre a resistência e a rigidez pela massa específica 
do material. A figura 5.4.13 ilustra como se comparam alguns materiais sob este enfoque, como mostrado 
por Jones (1975, 23). 

Figura 5.4.13 Comparação da rigidez e resistência específicas de materiais 
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Observando a figura pode-se concluir que:
n as fibras são a forma de maior resistência específica. Isso ocorre porque a fibra isolada tem suas 

moléculas alinhadas com a direção da solicitação e é leve;
n em seguida, as lâminas unidirecionais são as de maior resistência específica. Nesse caso, em-

bora as fibras estejam alinhadas com a direção de solicitação, a presença da resina aumenta o peso do 
laminado, em comparação com um laminado com fibras apenas (o que seria difícil de aplicar na prática). 
Pode-se observar que a lâmina unidirecional tem desempenho melhor que os metais convencionais;

n finalmente, as lâminas bidirecionais equiparam-se aos metais. Note-se, no entanto, que, nas 
três situações citadas, o peso final do elemento estrutural é inferior àquele em que fosse empregado um 
metal convencional. Por exemplo, o envelope motor S44 tem massa de 114,5 kg, incluindo as proteções 
térmicas, os insertos de alumínio e os saiotes de carbono e de alumínio. A massa da proteção térmica 
interna e dos insertos de alumínio é de 58,5 kg. Os saiotes dianteiro e traseiro têm massa de 8,2 e 10,1 kg 
respectivamente. Portanto, a massa da estrutura bobinada é de 37,7 kg. Se o mesmo envelope motor fosse 
em 300M, teria aproximadamente 133 kg, ou seja, 3,5 vezes maior que a estrutura em fibra. A compara-
ção acima é aproximada e seu papel é de apenas ilustrar o ganho de massa ao se trabalhar com estruturas 
em compósitos. Se o S44 fosse projetado em fibra estrutural de carbono, sua massa seria menor ainda. 

Propelente sólido
O propelente sólido não desempenha papel na resistência estrutural do foguete, porque seu módulo 

de elasticidade é dez mil vezes menor que o do aço, ou seja, a membrana cilíndrica, ao ser solicitada 
como viga, deforma-se, mas essa deformação desperta tensões dez mil vezes menores no propelente, 
significando que ele não trabalha. 

Analisemos agora o que ocorre na vibração em flexão da viga que forma o corpo do foguete. 
Vimos que as frequências naturais em flexão dependem do fator  . Consideremos que o pro-
pelente está perfeitamente colado à membrana de aço – o que na prática ocorre – e calculemos o fator 
acima para o trecho cilíndrico do motor com e sem propelente. Acabamos de ver que o módulo de elas-
ticidade do aço é dez mil vezes maior do que o do propelente, logo o módulo de elasticidade da viga é 
o do aço: E = 205000MPa. No caso do motor S43, a inércia da seção da membrana cilíndrica é a de um 
anel fino de raio igual a 500 mm aproximadamente e espessura 3,3 mm. A inércia transversal de área 
para essa geometria é dada por: I = pR3t = 0,0013 m4. A inércia transversal da área do propelente é bem 
maior, no entanto ela não influi na flexão porque vimos que o propelente não trabalha, comportando-se 
como se fosse líquido nessa situação. A massa por unidade de comprimento da membrana cilíndrica é 
dada por m = rV/L, r = 7800 kg/m3 = massa específica do aço; V = 2pRtL = 2p x 0,5 x 0,0033 x 6 = 
0,062 m3 = volume da membrana cilíndrica, e L = 6 m = comprimento da membrana cilíndrica. Logo, m 
= 81 kg/m. O propelente contribui com a sua massa na viga, e sua massa por unidade de comprimento 
é 7500/6 = 1250 kg/m. Portanto, para a viga sem propelente, a primeira frequência da viga livre é dada 

por: . Considerando a presença do propelente, a massa por unidade 
de comprimento passa a ser m = 81 + 1250 = 1331 kg/m, e a frequência passa a ser 278 Hz. 

Em resumo, a presença do propelente sólido influi estruturalmente como se segue:
n resistência estrutural: não há influência;
n carga estática: a massa do propelente influi pelo seu peso;
n acelerações quase-estáticas: a massa do propelente influi mais ainda ao ser acelerada;
n vibração livre: a presença do propelente abaixa as frequências da viga em flexão. O leitor é con-

vidado a verificar o que ocorre nas vibrações longitudinais e em torção;



202

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

n resposta dinâmica: a influência do propelente se estende à resposta dinâmica, em função de sua 
influência na massa e nos modos naturais. Há que se considerar nesse caso a influência no amortecimento 
estrutural, que deve ser determinado experimentalmente. 

Na prática, a análise estrutural do foguete é realizada em vários momentos do voo, quando o 
propelente está sendo consumido, e, portanto, sua influência no comportamento estrutural também varia 
conforme o que já foi apresentado.

Saias
As saias são usadas nas extremidades dos motores e têm as seguintes funções:
n participar da estrutura primária do veículo;
n dar forma aerodinâmica (principalmente as saias cônicas); 
n abrigar os equipamentos do veículo;
n conectar os vários estágios;
n abrigar os sistemas de separação.
As soluções estruturais empregadas nas saias são as mais variadas, no que tange à geometria e aos 

materiais. Os materiais mais empregados são as ligas de alumínio, aços (em uso decrescente) e as fibras 
(sob a forma de bobinagem ou laminados de tecidos), em uso crescente. 

A geometria global de uma saia resulta dos vários compromissos de suas funções. Na maioria das 
vezes são cilíndricas, mas é comum também o formato cônico para unir módulos (motores, na maioria 
das vezes) de diâmetros diferentes. Em alguns casos, a saia é na realidade um conjunto de treliças, sem 
revestimento. Essa concepção é usada quando se deseja acender um propulsor sobre o estágio a ser sepa-
rado, na chamada separação a quente. 

O exame mais detalhado das saias de alumínio mostra uma geometria bastante acidentada, ocasio-
nada pelos seguintes fatores:

n nem sempre é possível projetar um revestimento com a resistência e a rigidez necessárias. Para 
complementar essas características, são usados reforçadores longitudinais, ou longarinas, e circunferen-
ciais, ou cavernas;

n é frequente a necessidade de abrir passagem para o cabeamento e dutos de fluidos, que devem 
ser reforçados com molduras.  

Imagem básica Jorge Amery

Figura 5.4.14 Saia reforçada internamente
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O colapso desse tipo de estrutura ocorre em geral por flambagem. As longarinas e cavernas são 
colocadas de modo a impedir que isso ocorra. A sistemática de cálculo foge ao escopo deste texto. Para 
uma leitura mais especializada, as referências (Marty, 1986), (Bruhn, 1967) e (Baker et al., 1972) per-
mitem a análise estrutural preliminar. Geralmente, os reforços são colocados no interior da saia. No que 
diz respeito às longarinas, é possível tê-las externamente, com maior eficiência estrutural. A fixação dos 
reforços no revestimento se faz em geral por rebites. As figuras 5.4.14 e 5.4.15 mostram exemplos das 
concepções estruturais mencionadas.

Imagem básica Jorge Amery

Figura 5.4.15 Detalhe de reforço externo

Note-se que apesar da concepção, os reforçadores e chapas ainda estão sujeitos à flambagem lo-
calizada.

Quanto aos quadros de reforço de uma abertura, uma prática simples consiste em desenhá-la de 
modo a ter a mesma massa do material retirado.  

Pratos
Os pratos são elementos sempre presentes em lançadores e têm a finalidade de apoiar os vários 

equipamentos. Sua geometria é circunferencial, na grande maioria dos casos, podendo ser anulares ou 
completos. O dimensionamento dos pratos visa dar a rigidez necessária para que o ambiente em vibração 
dos equipamentos ali instalados fique em uma faixa aceitável. O modelo matemático para dimensiona-
mento dos pratos leva em conta:

n o arranjo dos equipamentos sob e sobre o prato. Os mais pesados devem ficar próximos à 
fixação do prato na estrutura que o sustenta. Se o prato for apoiado por meio de mãos francesas, então é 
natural apoiar os equipamentos mais pesados sobre elas;

n o ambiente dinâmico do voo. As transições são fontes de excitação dinâmica dos pratos e equi-
pamentos em geral. As principais transições são: subida e descida do empuxo dos motores principais; 
a passagem pelo transônico e o regime supersônico até as imediações da pressão dinâmica máxima; as 
separações; e os eventos comandados por pirotécnicos;

n a forma com que o prato é vinculado à estrutura principal. São praticadas várias possibilidades, 
tais como apoios discretos e apoios contínuos com fixação por parafusos;

n rigidez da estrutura principal. Se localmente a estrutura primária do foguete não tem a robustez 
necessária, apesar de o prato ser eficiente, sua ancoragem não é, e o ambiente vibratório para os equi-
pamentos pode ser agressivo. No VLS-1, os testes de vibração mostraram que a rigidez da membrana 
cilíndrica e do anel de interface da BE com a BC tinha rigidez insuficiente para conter a vibração do prato 
de equipamentos. A solução dada foi a inclusão de uma viga no interior da BE, com uma haste que se 
fixava ao centro do prato. A figura 5.4.16 esquematiza a solução.
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Figura 5.4.16 Solução de ancoragem adicional do prato de equipamentos

Na estrutura apresentada, a energia de vibração do prato é distribuída em duas regiões da estrutura 
da BE: na região do flange inferior e na membrana, nos pontos de sustentação da viga.

Uma solução bastante eficiente para enrijecer as placas é conhecida por sanduíche, que consiste de 
duas faces e um núcleo. As faces podem ser de alumínio ou laminados de fibra orgânica. O núcleo pode 
ser de espuma de poliuretano ou uma colmeia, sendo esta última a mais utilizada. 

Os sanduíches com colmeias permitem a construção de estruturas de baixo peso e alta rigidez. 
Esse tipo de material constitui-se de um núcleo, formado pela colmeia propriamente dita, e de faces. As 
colmeias de alumínio são obtidas conforme mostra a figura 5.4.17.

Figura 5.4.17 Produção da colmeia

Supondo que a colmeia seja de alumínio, a figura descreve o seguinte processo:
n cada chapa de alumínio recebe linhas paralelas de adesivo, com o espaçamento necessário para 

formar os alvéolos;
n várias chapas são superpostas desta maneira, formando o bloco ilustrado, que é a matéria-prima 

vendida pelo fabricante;
n o usuário usina pedaços do bloco conforme sua conveniência; e
n as faces externas do bloco são tracionadas e a colmeia se expande.
Posteriormente, duas faces de alumínio, por exemplo, são coladas à colmeia, formando a placa 
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sanduíche. Note-se que as chapas que formam a colmeia são finas para permitir sua expansão. Isso cola-
bora para que o núcleo em colmeia seja leve, sendo na prática a massa da placa igual à soma das massas 
das faces. Nas aplicações espaciais, é preciso que os alvéolos permitam o escape do ar aprisionado em 
seu interior quando no vácuo. Para tanto, as chapas de alumínio da colmeia recebem diminuta furação de 
modo que os alvéolos se comuniquem e o ar possa escapar pelas laterais da colmeia. 

Um painel formado dessa maneira possui uma alta rigidez à flexão, devido ao espaçamento entre 
as faces. Para entender melhor, considere uma placa quadrada de aço com espessura de 1 mm e 1 m de 
lado, apoiada em todo o seu contorno e submetida a uma carga uniforme de 10 N/m2. A deflexão máxima 
ocorre no centro da placa e é dada por:

onde:
a = 0,0444 para placas quadradas simplesmente apoiadas (Roark,1975)
q = pressão uniforme = 10 N/m2

b = lado da placa = 1 m
E = módulo de elasticidade = 210 GPa
t = espessura da placa = 0,001 m
Resulta a deflexão de 2,1 mm no centro da placa.  
Consideremos agora uma placa com núcleo de ninho de abelha de alumínio, de espessura 10 mm 

e faces de aço de 0,5 mm de espessura. Utilizando o procedimento de cálculo encontrado em (Hexcel), a 
deflexão no centro da placa é dada por: 

onde:
l = 1-v2 = 1 – (0,3)2 = 0,91
E

f 
= rigidez das faces = 210 GPa

t
f
 = espessura da face = 0,0005 m

h = espessura do núcleo mais a semissoma das espessuras das faces = 0,011 m
K

1
 = parâmetro extraído de ábaco do fabricante = 0,004. 

Resulta a deflexão de 0,006 mm, com peso praticamente o mesmo da placa anterior. Portanto, esse 
tipo de construção aplicado convenientemente produz uma estrutura bastante rígida. É claro que o custo 
e os cuidados na utilização são maiores nesse caso. Mas, no cômputo total, o custo é inferior pelo melhor 
desempenho obtido. 

O dimensionamento de uma placa real é muito mais elaborado, podendo levar algumas semanas 
em consequência do arranjo de equipamentos sobre a placa, da sua geometria, das cargas estáticas e am-
bientais e das restrições de uso dos equipamentos. 

No VLS-1, há algumas placas que empregam o conceito do sanduíche. Dois casos necessitaram de 
esforço elevado de projeto:

n prato de equipamentos da saia dianteira do segundo estágio. Esse prato precisa ter forma anular, 
para dar acesso operacional ao cabeçote do ignitor do motor S43. O prato suporta muitos equipamentos 
eletrônicos relativos às funções do primeiro e segundo estágios. A saia dianteira está imersa na região 
de incidência de ondas de choque resultantes do escoamento aerodinâmico sobre as coifas do primeiro 
estágio. Foi constatada, no voo do VLS-1 V02, a existência de intensa excitação lateral sobre o prato. 
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Em face desses fatores, foi preciso reprojetar o prato conferindo maior rigidez em flexão e acrescentando 
dissipadores de energia nos apoios do prato, com o objetivo de diminuir a excitação lateral sobre os equi-
pamentos. A constatação da efetividade das soluções aplicadas se daria no terceiro voo;

n prato da baia de equipamentos. Esse prato é circular e aloja equipamentos nas superfícies supe-
rior e inferior. O equipamento mais sensível ali instalado é a plataforma inercial giro-estabilizada. O pra-
to consiste de uma placa de alumínio cujos reforçadores são usinados na massa. No lado inferior, o prato 
é fechado com uma face espessa que cumpre dois objetivos: compor estruturalmente a placa formando o 
sanduíche e receber as roscas de fixação dos equipamentos.  

Junções estruturais
A junção estrutural entre as estruturas que compõem a estrutura primária (corpo) do foguete pode 

ter diferentes concepções. Serão citados três exemplos ilustrativos. O primeiro é o das cintas. 
As cintas podem ser fixas ou ejetáveis, sendo que estas devem, além de garantir a integridade es-

trutural do veículo, liberar de forma limpa e rápida as interfaces dos módulos a serem separados, quando 
necessário. 

Nos dois casos, a interface sobre a qual age a cinta tem o formato ilustrado na figura 5.4.18:

Figura 5.4.18 Junção por cinta

As cintas dispõem de sistema de aperto, de modo a tensioná-las. Esse tensionamento visa eliminar 
folgas; uniformizar a ação da cinta em toda a interface, pretensionar a interface, para resistir às cargas 
em voo. Essa carga é dada por:

 onde:
Q = força a ser aplicada para tensionamento
p = carga axial, por unidade de comprimento da interface
R = raio médio da interface
a = ângulo da face de contato da cinta
µ = coeficiente de atrito entre a cinta e a interface dos módulos
Na prática, verifica-se que em função do atrito entre a cinta e os flanges duas situações podem 

ocorrer:
n abaixo de um valor de a, a cinta mantém a junção estrutural sob carga, mesmo sem ser ten-

sionada. Essa situação deve ser utilizada para as cintas fixas. Nesse caso, a pré-tensão só tem o papel de 
eliminar as folgas da junção, e apenas a geometria da cinta deverá garantir a transmissão de carga entre 
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um módulo e seu vizinho;
n acima de um valor de a, a cinta escorrega do flange. Nesse caso, a pré-tensão deve ser usada 

para manter a cinta no lugar durante a aplicação da carga, correspondendo à carga Q descrita. Esse é o 
caso das cintas ejetáveis, em que seu escape dos flanges deve ser garantido.

Caso se deseje utilizar a mesma geometria para todos os flanges e cintas, então os seguintes cui-
dados devem ser tomados:

n se o ângulo a estiver abaixo do valor para o qual não há o escorregamento, então os atuadores 
de abertura das cintas devem produzir impulso adicional para expulsão das cintas ejetáveis;

n se ângulo a estiver acima do valor para o qual há o escorregamento, então todas as cintas devem 
ser tensionadas para resistir às cargas reinantes nas interfaces dos módulos em que estão instaladas.

As cintas promovem uma excelente junção estrutural desde que sejam tomados os cuidados para 
um tensionamento o mais uniforme possível. Em alguns casos, são colados extensômetros sobre a cinta 
para monitorar o nível de tensão em vários pontos. Para obter a uniformização, costuma-se usar martelo 
de borracha ao longo da cinta.

O segundo exemplo é o aparafusamento radial ilustrado na figura 5.4.19. Trata-se de um sistema 
simples, mas pouco eficiente estruturalmente porque:

n para tornar possível a integração, é necessário que a furação onde se assenta a cabeça do parafu-
so tenha uma folga, sob pena de o parafuso ser submetido à flexão onde não houver perfeita coincidência 
entre os furos;

n o parafuso trabalha em cisalhamento, quando o ideal é que trabalhe em tração.
Imagem Jorge Amery

Figura 5.4.19 Junção estrutural por parafuso radial

O terceiro exemplo é a junta radax ilustrada na figura 5.4.20.
Imagem Jorge Amery

Figura 5.4.20 Junção estrutural radax

Nesse caso, os parafusos são inclinados em relação ao eixo de simetria dos módulos e trabalham 
em tração e cisalhamento. 

A escolha do tipo de junção estrutural baseia-se no nível tecnológico do veículo. Um fator de ava-
liação da qualidade de uma interface é a sua histerese em flexão. Como se pode verificar da figura 5.4.21, 
o aparafusamento radial é o pior tipo de ligação e a junta radax é a melhor (Weydert, 1968).
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Imagem Jorge Amery

Figura 5.4.21 Histerese de junções estruturais

O gráfico acima é obtido pelo experimento ilustrado na figura 5.4.22:

Figura 5.4.22 Determinação da histerese de uma junção estrutural 

A estrutura tubular contém a junção estrutural que se deseja investigar. Aplica-se a força na ex-
tremidade e depois se inverte o sentido de aplicação. O momento fletor na junção é o produto da força 
aplicada pela distância da força ao centro da junção. Os relógios comparadores permitem medir os deslo-
camentos verticais antes e depois da junção. Dividindo os deslocamentos medidos pela distância entre os 
comparadores, obtém-se a rotação média da junção. Variando a magnitude da força aplicada, obtém-se 
o gráfico da histerese.

Estrutura primária
Para fins estruturais, o corpo do foguete se assemelha a uma viga, que é a estrutura primária. No 

caso específico do VLS-1, os propulsores do primeiro estágio compõem a estrutura primária, até que 
sejam alijados em voo. 

Estrutura secundária
As estruturas secundárias podem ser várias em um foguete, mas todas estão fixadas à estrutura pri-

mária. São exemplos de estruturas secundárias: tubeiras, pratos de equipamentos, equipamentos fixados 
internamente o satélite e seu adaptador, na fase em que a coifa está presente. 

5.4.3 Métodos de análise estrutural
O ciclo da análise estrutural envolve as seguintes fases:
n simulações com base em croquis e desenhos. Essas simulações, no início do projeto, utilizam 

fórmulas simples e conceitos de Resistência dos Materiais. À medida que os desenhos vão se detalhando, 
os modelos matemáticos podem se tornar bastante complexos, consumindo homens-hora e tempo de 
computação;

n especificação dos ensaios estruturais; 
n   acompanhamento dos ensaios estruturais;
n análise dos resultados de ensaios;
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n eventual ajuste de modelos matemáticos;
n eventual modificação de projeto.
Durante todas as etapas, são redigidos relatórios técnicos que pertencerão à memória do projeto e 

serão analisados durante as revisões de projeto.
As áreas de análise são:
n estática. Esta é a análise básica de todo componente estrutural, na qual se considera o carrega-

mento estrutural invariante no tempo. O exemplo típico é a análise dos envelopes motores sob pressão 
interna.

n dinâmica. Aqui são tratados os problemas de vibração natural e resposta forçada. Esse tipo de 
atividade é o que mais consome homens-hora e tempo de computação. Uma simulação típica deste tipo 
de análise é a chamada análise acoplada lançador-satélite, em que o os modelos matemáticos do lançador 
e do satélite são unidos e é determinado o comportamento dinâmico do conjunto. Nesse estudo, identifi-
ca-se como o sistema responde às atuações de controle, obtendo como um dos resultados a informação 
mais fiel de como a presença do satélite afeta a resposta do veículo, obtida anteriormente com modelo 
simplificado do satélite. 

n termoelasticidade. As várias fontes de calor (escape dos gases de combustão, aquecimento 
cinético) podem promover aquecimentos diferenciais na estrutura do veículo, tensionando-a. A termoe-
lasticidade estuda essas questões.

n viscoelasticidade e viscoplasticidade. Os blocos de propelente têm seu comportamento mecâ-
nico fortemente influenciado pela resina polibutadiênica que tem características reológicas (sua resposta 
estrutural a uma carga estática varia com o tempo). A análise estrutural dos blocos de propelente leva em 
conta esses fatores para uma previsão do seu comportamento ao longo da fase de estocagem e em voo.

Grande parte da análise estrutural compreende simulações cada vez mais detalhadas dos vários 
componentes. Considerando a geometria complexa desses componentes e a forma com que são carrega-
dos, fica patente a necessidade do uso de ferramentas matemáticas poderosas. A que tem maior aceitação 
e aplicação é conhecida por Método dos Elementos Finitos (MEF). 

O fundamento do método é bastante simples: dividir o corpo de geometria e carregamento comple-
xos em pequenos segmentos (elementos finitos) com geometria e carregamento simples e agrupá-los de 
forma a representar o corpo, ainda que de forma aproximada. A concretização desse conceito tem atual-
mente o uso facilitado por códigos de computador comercializados sob a forma de aluguel ou venda de 
licença de uso. Um exemplo de resultado de aplicação dessa metodologia foi fornecido pelo engenheiro 
Fábio Eduardo de Almeida (IAE/ASE-E) e é comentado a seguir. 

Imagem IAE

Figura 5.4.23 Modelo de uma estrutura
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Na figura 5.4.23, é ilustrada a discretização de uma estrutura composta de um bloco maciço (em 
azul), uma placa fina (em verde) e duas barras. O bloco é representado por elementos tridimensionais, 
cuja face em amarelo está engastada. A placa é representada por elementos de placa fina, e a viga é re-
presentada por elementos de viga. Cada elemento representa a geometria, o material e as condições de 
contorno da estrutura na região em que está o elemento. A estrutura sofre a solicitação de duas cargas 
verticais situadas nas extremidades das barras.

Na figura 5.4.24, são ilustrados os resultados da análise estrutural, mostrando como o corpo se 
deforma e como se distribuem as tensões. Nesse caso, foi utilizado o programa comercial COSMOS. 

Imagem IAE

        
Figura 5.4.24 Resultado da análise

A figura da esquerda mostra de forma exagerada, para facilitar a compreensão do analista, a defor-
mação sofrida pela estrutura. A figura da direita mostra a distribuição de tensões. Em ambos os resultados, 
os maiores valores estão em vermelho. A abrangência do MEF compreende os problemas anteriormente 
mencionados e muitos outros. Não cabe aqui uma discussão sobre o método, mas, para o leitor interessa-
do, as referências (Reddy, 1984) e (Bismarck, 1998) apresentam uma boa introdução ao assunto. 

Incluo aqui um alerta a respeito do uso do MEF. Já há algumas décadas o MEF é utilizado nos mais 
diferentes ambientes de trabalho, e a crescente eficiência da interface com o usuário torna a ferramenta 
acessível a quem tem pouco preparo para seu uso. No entanto, apesar da facilidade aparente no uso do 
MEF, é necessário entender fisicamente o problema que se deseja resolver, além de entender as facili-
dades e as limitações matemáticas que estão no cerne da simulação. Não são poucos os erros cometidos 
por usuários desinformados, resultando em sérios danos caso não ocorra análise crítica dos resultados 
obtidos.

Ensaios estruturais
Os ensaios estruturais são essenciais para a análise estrutural, permitindo a comprovação dos mo-

delos matemáticos e revelando comportamentos muitas vezes inesperados. A variedade de ensaios estru-
turais é grande e pode ser classificada de dois modos:

n ensaios destrutivos e não destrutivos. Como o nome sugere, nos ensaios destrutivos não há pos-
sibilidade de aproveitamento do corpo de prova. Os ensaios não destrutivos são utilizados de modo a pre-
servar a integridade da estrutura. Um exemplo interessante de combinação desses ensaios pode ocorrer 
durante a qualificação de um vaso de pressão. Podemos instrumentá-lo com extensômetros e microfones 
de detecção de emissão acústica, durante um ensaio de pressurização hidráulica. Durante o processo de 
elevação da pressão interna, são registradas as características da emissão até o momento da ruptura. Nos 
próximos vasos, é possível fazer uma pressurização bem abaixo dos limites de deformação permanente e 
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extrapolar o restante do comportamento, pelo nível de emissão acústica até aquele ponto;
n ensaios de qualificação e de aceitação. Os ensaios de qualificação são característicos do pro-

cesso pelo qual passa um elemento estrutural, ao longo de sua vida. Durante a fase de qualificação, a 
estrutura é submetida a carregamentos em níveis extremos, para que sejam comprovados seus limites 
reais. Enquanto esses limites não forem alcançados, de acordo com a filosofia de projeto estabelecida 
(cargas máximas e coeficientes de segurança), o projeto deve ser modificado. É possível o caso inver-
so, em que as margens são elevadas e é decidida a otimização da estrutura, de modo que suas margens 
fiquem compatíveis com sua posição no lançador. O elemento submetido ao ensaio de qualificação não 
deve ser integrado ao veículo de voo. A fase de aceitação caracteriza-se por ensaios estruturais com 
carregamento em níveis iguais ou pouco acima do nominal, para demonstrar que aquele componente de 
série está apto para voo. Durante o desenvolvimento dos envelopes motores do VLS-1, foram adotados 
comportamentos diferentes para os envelopes motores metálicos e o envelope motor bobinado do motor 
S44. No caso dos envelopes metálicos, já havia experiência no desenvolvimento, e foi decidido não 
levar o envelope à ruptura, no entanto, o nível de pressão aplicado correspondeu a 35% acima do valor 
máximo de pressão esperada em operação. No caso do envelope motor do S44, foi a primeira experiência 
utilizando a tecnologia de bobinagem. Foi então decidido fabricar seis envelopes motores que seriam 
submetidos ao ensaio hidrostático de ruptura, e o motor só poderia entrar em colapso estrutural no nível 
de pressão de qualificação. Quanto à aceitação, tanto os envelopes metálicos e o bobinado são subme-
tidos à pressão 10% superior ao nível máximo esperado em operação. No caso do envelope bobinado, 
é medida a emissão acústica para mostrar que as acomodações da bobinagem e as rupturas de fibras 
correspondem ao nível aceitável, pré-determinado na fase de qualificação. No caso do motor S44, sua 
maior fragilidade estrutural se localiza na conexão dos saiotes com o corpo bobinado. Como o motor S44 
faz parte da estrutura primária, a qualificação estrutural dessa função era fundamental. O envelope motor 
foi então submetido à tração e flexão dentro dos limites de cargas esperados durante sua operação. Como 
o carregamento era menos solicitante que na situação em que o motor carregado com propelente fosse 
suspenso por um dos saiotes, então o motor carregado só podia ser manipulado apoiado. Posteriormente, 
o motor foi solicitado pelo DLR para compor o veículo que transportou a carga SHEFEX II em 2012, na 
Noruega. O regime desse voo seria mais intenso do que o do VLS-1 e do VS-40, e o DLR realizou ensaio 
estrutural na Alemanha, para verificar se havia resistência disponível suficiente para a realização da nova 
missão. O envelope motor S44 foi submetido a uma força de compressão pura e uma carga de tração pura 
em níveis bem mais altos que os necessários para o VLS-1 e para o VS-40, o que mostrou alta reserva de 
capacidade de carregamento estático, principalmente em tração.

Fatores de segurança e Margem de segurança
O fator ou coeficiente de segurança é um número maior que a unidade e multiplica a carga nominal 

a ser aplicada a um elemento estrutural, para fins de projeto e testes.
O estabelecimento de fatores de segurança estruturais depende de aspectos tais como:
n o nível tecnológico do projeto. Um projeto sofisticado e otimizado pede coeficientes de segu-

rança baixos (próximos a 1);
n o nível de conhecimento do ambiente a que a estrutura será submetida. Um bom conhecimento 

do ambiente, conjugado com uma boa campanha de testes, permite baixar os coeficientes. O contrário 
leva naturalmente a coeficientes mais elevados;

n a presença humana, durante a operação da estrutura, obriga a coeficientes elevados, ou a uma 
confiabilidade elevada.
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Normalmente, estabelece-se um coeficiente relativo ao limite de escoamento do material e outro 
relativo à ruptura. 

Um exemplo de utilização de coeficientes de segurança é dado por (Bhrun, 1967), no qual, para o 
escoamento, usa-se o valor 1,1 de forma generalizada e, para a ruptura, os valores variam:

Tabela 5.4.2 Coeficientes de segurança usuais

Margem de segurança
Esse conceito está associado com o coeficiente de segurança da seguinte forma:

onde C é a capacidade de carga; Q é a carga máxima a ser aplicada; e c é o fator de segurança 
aplicado.

Portanto, a margem de segurança traduz com que folga a estrutura trabalha, além do coeficiente de 
segurança. A margem nula significa que a estrutura está dimensionada exatamente dentro dos coeficien-
tes de segurança adotados. A margem positiva indica uma folga, ou seja, o projeto está conservativo em 
relação ao seu uso, dando margem à otimização. A margem negativa significa que o fator de segurança 
foi violado.

5.5 Dinâmica de voo e Controle
A dinâmica de voo trata de todos os movimentos que o veículo faz, desde o momento de sua deco-

lagem, até seu retorno a Terra, quando a missão inclui a reentrada. Em essência, o objetivo das atividades 
em dinâmica de voo de foguetes consiste em projetar e executar o movimento do cg desde a decolagem 
até a separação da carga útil/paga. O sistema de controle de atitude é utilizado quando se deseja precisão 
na evolução da trajetória ou quando manobras são necessárias. O projeto da trajetória requer apenas a de-
terminação do movimento do cg do foguete. Na prática, efeitos externos e internos atuam sobre o foguete 
influindo em sua trajetória, o que obriga a simulação do movimento do corpo do foguete, considerado 
rígido, tanto na fase de projeto quanto na fase de reconstituição da trajetória real executada. Nos foguetes 
controlados há a necessidade de incluir no modelo matemático as primeiras frequências e modos naturais 
de vibração do corpo do foguete.

Em seguida são apresentados os conceitos específicos da dinâmica de voo e controle de foguetes, 
abrangendo o projeto e a execução da trajetória de voo e os movimentos de curto período.

5.5.1 Conceitos fundamentais
Sistemas de referência
A descrição do movimento de lançadores se faz com base em sistemas de coordenadas cartesianas. 

Na maioria dos casos, usam-se vários sistemas dextrógiros de três eixos ortogonais, cada um cumprindo 
sua finalidade e se relacionando entre si matematicamente. 

A descrição do movimento do veículo no espaço em relação a Terra, que também se move, torna 
necessário o estabelecimento de um sistema inercial de coordenadas, ou seja, uma referência que per-

Tipo de carga Voo tripulado Voo não tripulado
Cargas de voo 1,40 1,25
Tanques de propelente líquido 1,40 1,25
Envelopes motores sólidos 1,25 1,12
Vasos pneumáticos 4,00 4,00
Vasos hidráulicos 2,22 2,22
Linhas pneumo-hidráulicas 4,00 4,00
Outras cargas perigosas 1,50 1,50
Outras cargas de uso remoto 1,25 1,25
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maneça imóvel durante o período daquela evolução. Os astrônomos da antiguidade já haviam sentido 
essa necessidade e definiram a direção inercial  que é obtida ligando-se as duas posições do centro 
da Terra, quando esta passa pelos equinócios vernal e outonal, em relação ao hemisfério Norte, confor-
me mostra a figura 5.5.1. Essa direção foi denominada de “primeiro ponto de Aries”, porque na época 
apontava para aquela constelação. Devido ao movimento de precessão do eixo da Terra, essa direção 
aponta hoje para a constelação de Aquário. O ciclo de precessão do eixo da Terra dura cerca de 26.000 
anos. Percebe-se que a direção não é inercial de fato, mas se move lentamente o suficiente para fins de 
referência de movimentos com a duração do voo de um lançador.  

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.1 Direção inercial de referência 

A partir da direção  e em qualquer instante desejado, define-se um sistema de eixos solidário 
ao centro da Terra (sistema geocêntrico), tal que:

n a direção X
T
 liga o centro da Terra à interseção do Equador com o meridiano de Greenwich; 

n a direção Y
T  

é perpendicular à direção X
T 
, no sentido anti-horário, e fica no plano do Equador;

n a direção Z
T
 completa o sistema dextrógiro.

O ângulo l formado por  e X
T
 posiciona o sistema de eixos em relação à direção inercial, 

conforme mostra a figura 5.5.2. Usualmente, cita-se a hora em que se considera esse sistema, o que é 
convertido em ângulo, para fins de cálculo de trajetória.

Figura 5.5.2 Sistema de eixos geocêntrico

Outro sistema de eixos usado nos cálculos de trajetória é vinculado ao ponto de lançamento sobre 
a superfície da Terra (sistema topocêntrico), figura 5.5.3, sendo definido pelas direções:



214

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

n XL: tangente ao meridiano local, apontando para o Norte;
n ZL: aponta para o centro da Terra;
n YL: completa o sistema dextrógiro.
A relação entre esse sistema e aquele com origem no centro da Terra é obtida pelas coordenadas 

geográficas do ponto de lançamento. 

Figura 5.5.3 Sistema de eixos do local de lançamento    

Nos cálculos de trajetória, esse sistema é congelado, isto é, inercial no horário da decolagem.
É necessário definir um sistema de referência inerente ao veículo, chamado sistema do corpo ou 

sistema solidário. Um possível sistema é ilustrado na figura 5.5.4.

Figura 5.5.4 Sistema de referência do corpo ou sistema solidário 

Note-se que é possível definir outros sistemas do corpo, de acordo com a conveniência do modelo 
matemático que se deseja desenvolver. É usual definir um sistema com origem no nariz do veículo, com 
o eixo longitudinal apontado para o corpo. Esse sistema tem a vantagem de não variar com o movimento 
do cg.

Ângulos de Euler
Os ângulos de Euler permitem a transformação de coordenadas entre dois triedros que se deslocam 

angularmente entre si. Essa transformação pode ser utilizada na prática, por exemplo, para descrever o 
que se passa no sistema de coordenadas solidário ao corpo do foguete, no sistema de coordenadas que 
descreve a trajetória. A transformação de coordenadas pelos ângulos de Euler não é única, e uma delas 
é exemplificada a seguir. 

Admite-se que, em um determinado instante, o sistema de eixos solidário ao veículo (x, y, z) está 
posicionado em relação ao sistema inercial de coordenadas (X, Y, Z), conforme ilustrado na figura 5.5.5.
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Figura 5.5.5 Sistemas de eixos solidário e inercial

A primeira transformação consiste da rotação do sistema (X, Y, Z), em torno de Z, do ângulo f, de 
modo que X coincida com a linha de interseção dos dois planos formados pelas direções XY e xy. Obtém-
se o sistema de eixos intermediário (X´, Y´, Z´), pela transformação:

     
Figura 5.5.6 Primeira transformação

A segunda rotação é feita em torno do eixo X´, do ângulo 0, obtendo os eixos (X´´, Y´´, Z´´).

   
Figura 5.5.7 Segunda transformação

A última rotação se faz em torno de Z´´, do ângulo f, obtendo-se (x,y,z) 

Figura 5.5.8 Terceira transformação
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onde

Substituindo {X”, Y”, Z’} e {X’, Y’, Z’} e efetuando a multiplicação das matrizes, obtém-se:

onde c e s são o cosseno e o seno do ângulo, respectivamente.
Sendo as transformações ortogonais, a inversa da matriz acima é sua transposta. 
O uso dos ângulos de Euler tem limitações em função da magnitude de um dos ângulos da transfor-

mação escolhida. No exemplo adotado, quando q = 0º, a matriz de transformação adquire a forma:

Observe-se que todos os termos permitem a troca de f por y sem que as expressões se alterem, ou 
seja, não é possível distinguir entre os movimentos em torno dos respectivos eixos. Quando isso ocorre, 
resulta uma singularidade na transformação. Para resolver essa situação, é preciso recorrer a uma trans-
formação diferente da adotada, mas que, por sua vez, terá uma singularidade em alguma outra posição. 
Quando não é possível conviver com a limitação citada, usa-se a transformação por quatérnios, sobre a 
qual o leitor pode se informar, começando pela Wikipédia.

Ângulos de ataque e de derrapagem devidos ao vento
A determinação do ângulo de ataque provocado pelo vento é obtida pelos seguintes passos, confor-

me a formulação apresentada em (DFLR, 1976):
n define-se o sistema solidário de coordenadas ao corpo do foguete (X, Y, Z), em que o eixo X 

coincide com o eixo longitudinal do foguete, como ilustrado na figura 5.5.9;
n o vetor velocidade V, referido ao mesmo sistema, tem componentes Vx, Vy, Vz. Note-se que, 

se o vetor velocidade se alinha com o eixo do veículo, os componentes Vy e Vz se anulam, e Vx tem a 
mesma magnitude de V;

n o vetor velocidade do vento W é determinado por seus componentes nas direções Norte – Sul, 
WN, Leste – Oeste, WL, e vertical WV. Os componentes do vento no sistema do foguete são obtidos pela 
matriz L de transformação do sistema do vento de coordenadas no sistema do veículo. A matriz L resulta 
de três transformações de coordenadas, pela aplicação dos ângulos de Euler, e se define por:

n finalmente, obtém-se o vetor velocidade do veículo U, relativo ao vetor velocidade do vento, 
no sistema do veículo cujos componentes são (u, v, w): 

A figura 5.5.9 representa os vetores V, U e LW e os componentes u, v, w do vetor U no sistema de 
coordenadas XYZ solidário ao veículo.
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Figura 5.5.9 Velocidade U do foguete em relação ao vento

A figura 5.5.10 apresenta os seguintes parâmetros:
sistema de coordenadas XYZ solidário ao foguete; 
vetor velocidade U, cujos componentes são u, v, w;
ângulo de ataque no plano de arfagem a

x
 = tan-1(w/u);

ângulo de ataque no plano de guinada a
y
 = tan-1(v/u);

ângulo de ataque total ; e
ângulo de deslizamento ou derrapagem b = sen-1(v/U).  

Figura 5.5.10 Ângulos de ataque total a e de derrapagem b
As assimetrias geométricas e de massa também provocam ângulos de ataque e de derrapagem. 

Dependendo da precisão das simulações em dinâmica de voo, esses fatores devem ser também conside-
rados.

Pilotabilidade
Também conhecida por controlabilidade, é a capacidade do torque de controle em superar os tor-

ques perturbadores, dentre eles o torque aerodinâmico e os resultantes dos atuadores das separações. Se o 
torque de controle é superior ao das forças perturbadoras, diz-se que o veículo é pilotável. 

Os estudos de pilotabilidade ocorrem normalmente na fase de estudos preliminares, na qual é preci-
so já adquirir a certeza de que o torque de controle disponível é suficiente para manter o veículo em voo, 
considerando a demanda nominal de controle nas manobras e voo na atmosfera, bem como as várias per-
turbações que demandam torque adicional de controle para manter o veículo na trajetória desejada. Veja-
mos um exemplo simples de avaliação de pilotabilidade, em que são comparados os torques aerodinâmicos 
e de controle em arfagem. Na figura 5.5.11, é ilustrado o foguete sob a ação desses dois efeitos.

Figura 5.5.11 Pilotabilidade
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O movimento angular do foguete é descrito pela seguinte equação de equilíbrio:

Onde I
yy

 é a inércia de arfagem, M é o torque total atuante em torno do eixo de arfagem e  é a 
aceleração angular em torno do eixo de arfagem. O momento total atuante é a soma algébrica dos torques 
de controle e aerodinâmico, ou seja,

M = M
C
 + M

A

Onde M
C
 é o torque de controle e M

A
 é o torque aerodinâmico. Para pequenos ângulos de ataque e 

pequenas deflexões do jato, onde entendendo-se por pequenos os ângulos inferiores a 5º, resulta que o seno 
do ângulo é igual ao seu valor em radianos, e o cosseno é igual a zero. Podemos então escrever que:

MA = QSCNaa (X
cp

 – X
cg  

) e MC = T b L
c

É usual definir as eficácias de aerodinâmica Ma e de controle Mb, em arfagem por:

Logo: 

Durante a travessia da atmosfera, é desejado que a aceleração angular de origem aerodinâmica se 
anule, eliminando assim a velocidade e o deslocamento angulares que tirariam o veículo da trajetória. 
Portanto, deseja-se que Maa+ Mbb = 0. 

Em um estudo de pilotabilidade de um foguete de sondagem controlado, admitiu-se que o ângulo 
de ataque máximo que ocorreria durante a fase ativa do primeiro estágio seria de 1º e que a maior defle-
xão do jato disponível para cancelar o ângulo de ataque seria também de 1º. Portanto, a investigação da 
pilotabilidade se reduzia à comparação entre os módulos de ambas as eficácias, cujo gráfico é mostrado 
abaixo. 

Figura 5.5.12 Comparação entre as eficácias de um foguete controlado

Depreende-se que, no entorno dos 30s de voo, não há margem de pilotabilidade, ou seja, se o ân-
gulo de ataque de 1º ocorrer, e se outra demanda sobre o sistema de controle ocorrer simultaneamente, 
então haverá perda de controle e o veículo sofrerá desvio da trajetória.

Na prática, outros fatores devem ser acrescentados na análise de pilotabilidade, tais como:
n pilotabilidade nos eixos de guinada e rolamento;
n demandas de controle para a execução de manobras, lembrando que o giro gravitacional utiliza 

constantemente a atuação do sistema de controle;
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n a dinâmica da ação do vento sobre o veículo. O perfil de vento é constituído de rajadas e cisa-
lhamentos, que produzem mudanças repentinas do ângulo de ataque. O cisalhamento em particular exige 
mais da capacidade do sistema de controle; e

n assimetrias e dispersões de parâmetros que induzam ângulo de ataque ou rolamento do veículo.  
O leitor interessado poderá ler o estudo de Palmerio (2002), no qual é apresentado um critério de 

pilotabilidade, oriundo do projeto Ariane, que trata da dinâmica do vento. Igdalov (2007), no capítulo 
3, dedica-se à pilotabilidade e, em especial, ao tratamento estatístico da ação do vento, o que permite 
abrandar o critério de pilotabilidade em relação a esse efeito. Essa possibilidade mostra claramente a 
diferença entre o projeto com base no saber acumulado e aquele em que o contexto de projeto ainda 
não está maduro. Igdalov relata que o desenvolvimento dos mísseis militares da União Soviética se fez 
com base em critérios severos, cuja repercussão se deu no tempo de desenvolvimento e no seu custo. Na 
fase posterior, de desenvolvimento dos lançadores de satélites, a prioridade tornou-se o desempenho do 
veículo, mas os critérios severos implicavam robustez, ou seja, massa estrutural. Quanto à ação do vento 
e seu impacto no projeto do lançador, foi possível analisar a base de dados acumulada nos lançamentos 
de mísseis e concluir que seria possível dimensionar a capacidade do sistema de controle por meio de 
tratamento estatístico, resultando um sistema de menor massa, mas capaz de cumprir a missão.  

Há equipes de projeto que atribuem os estudos de pilotabilidade à equipe de controle, no entanto, o 
estudo é muito mais das áreas de dinâmica de voo e engenharia de sistemas. Como se pode constatar do 
exposto e dos textos citados, os estudos de pilotabilidade requerem conhecimento geral do veículo, in-
cluindo a disponibilidade de torque de controle, da missão e das solicitações a que o veículo é submetido. 
Obtida a margem de pilotabilidade desejada, o projeto de controle passa a desenvolver os recursos para 
que seu desempenho cumpra o requisito de pilotabilidade, entre outros a serem vistos a seguir.

Pilotagem 
Pilotagem é a modalidade de controle, também conhecida por guiagem em malha aberta, que 

se limita a manter os ângulos da trajetória real corretos, em relação aos da trajetória nominal, ou seja, 
controla-se a atitude do veículo para que esta siga de perto a atitude de referência. Esse procedimento é 
utilizado durante a fase atmosférica do voo de foguetes controlados, visando a ângulos de ataque nulos. 
Essa estratégia de controle não elimina os desvios laterais devidos à ação dos ventos, que deverá ser cor-
rigida no voo acima da atmosfera. O único sensor inercial necessário para se atingir esse objetivo é um 
bloco girométrico, que consiste de três girômetros, cujos eixos são alinhados com cada eixo do sistema 
solidário ao veículo. 

Navegação
A navegação consiste em calcular a posição e a velocidade linear do cg do veículo, em relação a 

um sistema inercial de coordenadas. A execução desses cálculos se baseia na integração das leituras dos 
acelerômetros da unidade de medida inercial. A navegação se inicia pouco antes da decolagem, e seus 
dados são utilizados na fase do voo guiado em malha fechada.

Guiagem
A guiagem, ou guiagem em malha fechada, consiste do processamento das informações da na-

vegação de modo a corrigir o movimento do cg do veículo, visando atingir um objetivo final do qual 
são conhecidos parâmetros como velocidade, atitude e posição. Nos lançadores com propulsão sólida, 
a guiagem pode modificar a atitude e os tempos de espera em voo balístico (coast phases). No caso de 
propulsão líquida, pode-se trabalhar com o nível do empuxo, acendimento e extinção dos motores. No 
VLS-1, a guiagem se inicia no início da fase de voo do terceiro estágio e se estende até a indução de 
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rolamento da parte alta, utilizando diferentes algoritmos nas fases propulsadas e na fase balística da parte 
alta. O tratamento mais detalhado da guiagem aplicada ao VLS-1 pode ser encontrado em trabalhos pu-
blicados por Leite Filho (1998), Pietrobom (2011) e Melo (2012).

Controles passivo e ativo
O controle tem por objetivo mais amplo manter o veículo na trajetória nominal. No caso dos fo-

guetes estabilizados aerodinamicamente e/ou por rolamento induzido, diz-se que o controle é passivo, ou 
seja, não há atuador de controle executando a estabilização. Nos casos em que o veículo é controlado por 
sistema que comanda atuadores para fins de manutenção da trajetória, diz-se que o controle é ativo. 

Sistema Inercial
Nos foguetes de sondagem, ou em suas cargas úteis, com sistema de controle de atitude, foram 

muito utilizados os girômetros mecânicos, que se constituem de um giroscópio montado em um quadro 
que tem a liberdade de girar em torno de um eixo ortogonal ao eixo de rotação do giroscópio. O vetor 
momento angular H, alinhado com o eixo de rotação do giroscópio, permanece fixo no espaço, fazendo 
com que, entre o corpo do giroscópio e o seu quadro solidário ao corpo do veículo, forme-se um ângulo 
j, conforme o movimento do foguete, como mostra a figura 5.5.13. O giroscópio se apoia no quadro por 
meio de um mancal e neste se mede o movimento relativo de rotação que dá origem à medida do ângulo 
j, entre o eixo do foguete e a direção inercial. É comum o emprego de três girômetros inicialmente 
alinhados com os três eixos do foguete. Durante o voo, são então medidos os ângulos que os eixos do 
foguete fazem com as três direções estabelecidas no momento da decolagem.

Esse bloco girométrico não constitui um sistema inercial, mas provê informações inerciais de 
posição angular.

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.13 Girômetro usado para medir ângulo inercial

O hardware do sistema inercial compreende os sensores inerciais e um computador. Os sensores, 
acelerômetros e girômetros são normalmente empacotados em uma única caixa, constituindo a unidade 
de medida inercial, com a eletrônica de acionamento dos giros, leitura das medidas e conversão de sinal 
analógico em digital. O computador lê o sinal digital, e o processa de modo a gerar os comandos dos 
atuadores de controle.  

A unidade inercial pode ser de dois tipos: plataforma giroestabilizada e plataforma solidária 
(strapdown). A plataforma giroestabilizada gera informações relativas a um sistema inercial de 
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coordenadas. Sua arquitetura é ilustrada na figura 5.5.14.

Figura 5.5.14 Esquema de uma plataforma giroestabilizada

 O equipamento consiste de três quadros que têm liberdade de girar em torno de três eixos orto-
gonais. A amplitude de giro e as velocidades angulares máximas variam para cada equipamento. No 
esquema acima, são indicados motores que permitem alinhar os quadros com o triedro inercial poucos 
instantes antes da decolagem. O processamento dos sinais dos sensores (giros e acelerômetros) permite 
obter as seguintes informações:

n ângulos que o corpo do foguete faz com os eixos do sistema inercial de coordenadas definido 
na decolagem. Mecanismos internos mantêm os quadros permanentemente alinhados com os vetores 
momento angular dos giros, que foram alinhados, pouco antes da decolagem com o sistema inercial de 
coordenadas. Durante o voo, o corpo da plataforma acompanha o movimento do foguete, e sensores 
medem os ângulos formados entre os quadros fixos e o corpo da plataforma. Esses ângulos são então o 
movimento angular do foguete, em relação a uma referência inercial;

n acelerações inerciais lineares obtidas dos acelerômetros alinhados com o sistema inercial de 
coordenadas. Ao longo do voo, as acelerações inerciais são integradas no tempo, produzindo os compo-
nentes inerciais de velocidade e deslocamento lineares do foguete.

Esse tipo de sistema é sofisticado do ponto de vista de fabricação mecânica e foi bastante usado 
no início da corrida espacial. 

Atualmente, o sistema solidário é o mais utilizado em lançadores de satélites ou foguetes de son-
dagem, sendo em alguns casos conjugado com o sistema GPS (Global Positioning System), para fins de 
eliminação de erros acumulados pelos sensores e pela navegação. As plataformas solidárias têm seus 
acelerômetros e girômetros fixos em relação ao corpo do veículo. Devido à menor complexidade mecâ-
nica, têm custo menor de produção; no entanto os acelerômetros e giros empregados são mais precisos e 
mais caros. Os giros podem utilizar fibras ópticas ou feixes de laser incidentes sobre espelhos (girolaser). 
A obtenção das informações inerciais, a partir das medidas em relação ao corpo do veículo, é feita pelo 
processamento de algoritmos no computador de bordo.

Os acelerômetros medem as acelerações inerciais, que são integradas para se obter velocidades e 
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deslocamentos. Todas essas medidas são sujeitas a erros devidos a:
n desvios (drift) cumulativos devidos às imperfeições mecânicas;
n ambiente térmico;
n acelerações do veículo.
Todos os fatores de correção são informados pelos fabricantes e utilizados em voo. Antes do apon-

tamento do conjunto estágio orbital-satélite, os dados de posição são atualizados pelo GPS, eliminando 
os erros acumulados, conforme já comentado. Resulta desse procedimento maior precisão de inserção em 
órbita. Em alguns lançadores, é utilizado o apontamento estelar com a mesma finalidade. O computador 
de bordo tem em sua memória um mapa estelar, com o qual é feita a comparação de imagens obtidas a 
bordo durante o voo. O sistema de controle muda a atitude do veículo até que o sensor estelar mostre que 
está acontecendo o apontamento para uma determinada estrela, ou conjunto de estrelas. Nessa situação, 
o veículo está na atitude correta para iniciar a inserção em órbita.

Aplicativo de bordo
O aplicativo de bordo (software) é instalado no computador de bordo e é executado em tempo real, 

ou seja, seus comandos estão associados a ações que ocorrem durante o voo do foguete. Sua execução é 
que permite o voo autônomo do foguete. Seu ciclo de projeto é extenso e complexo porque deve ser de 
alta confiabilidade, já que não é possível efetuar nenhuma intervenção em sua execução durante o voo. 

No caso do VLS-1, o aplicativo de bordo é instalado e testado, em solo, no próprio computador 
de bordo (CDB). 

Durante a cronologia de lançamento, o aplicativo proporciona flexibilidade para a definição final 
da trajetória a ser executada, com o veículo já completamente integrado sobre a mesa de lançamento e 
apto para a decolagem. Nessa situação, a definição final da sequência de eventos, da atitude de referência 
e de outros parâmetros, é gravada na memória do CDB e que será usada pelo aplicativo durante o voo.

As principais funções executadas pelo aplicativo de bordo são:
n navegação;
n guiagem;
n controle dos atuadores;
n aplicação da lógica do autopiloto;
n sequenciamento de eventos (esse tópico é mais detalhado adiante);
n tratamento dos dados de sensores a bordo necessários às suas funções;
n execução de operações de pré-lançamento.
O aplicativo de bordo foi a origem de insucessos em lançamentos de satélites, no mundo todo, dada 

a complexidade de sua lógica.
Balanço energético
O balanço energético de um foguete é o cômputo de todas as parcelas de energia a serem disponi-

bilizadas pelo foguete e as parcelas de energia a serem perdidas pela ação de vários fatores atuantes sobre 
foguete durante o voo. Geralmente, expressa-se o balanço energético em termos da velocidade final a 
ser alcançada.

Kaplan (1995) apresenta o balanço energético típico de um veículo biestágio, como se segue:
Primeiro estágio

incremento de velocidade ideal: +3230 m/s
ganho devido à rotação da Terra: + 350 m/s
perda de empuxo na atmosfera: -100 m/s
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perda devida ao arrasto: -50 m/s
perda gravitacional: -1070 m/s
incremento de velocidade do estágio: +2360 m/s

Segundo estágio
incremento de velocidade total: 6400 m/s
perda gravitacional: -460 m/s
perda por manobras: -200 m/s
perdas devidas à janela de lançamento: -300 m/s
incremento de velocidade do estágio: 5440 m/s

O incremento total de velocidade de 7800 m/s é a velocidade necessária para injeção em uma 
órbita circular baixa.

Observando os valores apresentados, pode-se concluir que:
n na fase atmosférica, a perda de empuxo relativa ao voo atmosférico representa 3% da energia 

total do primeiro estágio. O segundo estágio não é afetado por esse fator, porque voa no vácuo;
n a perda devida ao arrasto é de 1,5% da energia total do primeiro estágio;
n a perda gravitacional representa 33% da energia total do primeiro estágio. Essa perda é signi-

ficativa e se deve ao fato de que o veículo executa trajetória bastante vertical nessa fase, sendo a energia 
propulsiva bastante utilizada para aumentar a energia potencial do foguete. Uma abordagem mais deta-
lhada do assunto é apresentada em Barrère (1960, 713); 

n o ganho devido à rotação da Terra deve-se à posição do campo de lançamento e ao fato de que 
a órbita almejada deve ser equatorial, porque já foi comentado que a rotação da Terra causa perda no 
caso de órbitas polares. O ganho apontado corresponde a 11% da energia disponível no primeiro estágio, 
que poderia ser maior, se o lançamento ocorresse de um campo com latitude mais propícia à inclinação 
da órbita a ser alcançada;

n no segundo estágio, a perda gravitacional corresponde a 7,2% da energia do segundo estágio, 
porque seu voo é mais horizontal, sendo que, no momento de inserção em órbita, o vetor velocidade está 
na horizontal local;

n a perda por manobras corresponde às correções do voo ocorrido na fase não atmosférica e ao 
apontamento do veículo para inserção em órbita. A perda foi de 3% nesse caso;

n a perda devida à janela de lançamento deve-se à latitude do campo de lançamento em relação à 
inclinação da órbita e corresponde a 4,7% da energia total do segundo estágio;

n em termos da energia perdida em relação à energia total disponível, a maior perda é ainda a 
gravitacional, representando 16% da energia total do veículo, o que é bastante significativo, mas não 
apresenta alternativa em função das tecnologias empregadas atualmente. Os lançamentos a partir de 
avião constituem uma forma de diminuir essa perda, mas aumentando a complexidade da operação de 
lançamento.

Sensibilidade de massas dos estágios de lançadores
À primeira vista, poder-se-ia imaginar que 1 kg de massa, que se ganha ou se perde em um foguete, 

poderia representar o aumento ou diminuição de sua capacidade de transportar 1 kg de massa da carga 
útil. No entanto, o que ocorre é a maior sensibilidade à variação de massa, quanto mais perto da carga útil 
esta massa estiver. Sendo assim, em um lançador de satélites, durante o último incremento de velocidade, 
se subtrairmos 1 kg da massa estrutural do estágio, ganha-se a capacidade de 1 kg na massa de satélite 
daquela missão. À medida que a variação de 1 kg se faz nos estágios inferiores, a sensibilidade no ganho 
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ou perda de massa de satélite vai diminuindo até o primeiro estágio. Esse estudo de sensibilidade é feito 
para cada lançador.

Por exemplo, um lançador poderia ter a seguinte sensibilidade de massa em cada estágio, corres-
pondente à variação de 1 kg de massa satelitizável: 

n primeiro estágio: 55 kg
n segundo estágio: 18 kg
n terceiro estágio: 5 kg
n quarto estágio: 1 kg
Manobras
Manobra é o movimento executado pelo veículo sob a ação do sistema de controle e pode ser 

realizada com o motor principal ativo, ou durante as fases balísticas, por meio de sistemas propulsivos 
auxiliares. Os objetivos gerais das manobras são: alinhamento do veículo com a trajetória a ser seguida; 
correção de erros acumulados; e reorientação do veículo. Na descrição da trajetória do VLS-1, serão 
descritas suas manobras.

Sequência de eventos
A sequência de eventos é o conjunto de eventos de funcionamento dos subsistemas do foguete, 

sendo eventos da trajetória ou de sua preparação para a decolagem. A sequência de eventos é planejada 
para cada operação de lançamento do foguete e é desencadeada ao longo do voo pelo computador de 
bordo (CDB). Todos os eventos são monitorados a bordo e as respectivas informações (instante de início, 
duração, consequências) são remetidas por telemetria à estação de solo. Há lançadores em que a ignição 
do primeiro estágio é autônoma, sendo comandada pelo CDB. São exemplos de eventos do VLS-1:

n comutação da energia elétrica externa para as baterias do veículo, comandada pelo Banco de 
Controle (BC);

n início da navegação, que ocorre alguns segundos antes da decolagem, comandado pelo BC;
n ignição dos motores do primeiro estágio, comandada pelo BC;
n detecção pelo CDB do nível de aceleração correspondente à cauda de empuxo dos motores 

principais;
n ignição dos estágios pelo CDB;
n ejeção da Coifa Principal, pelo CDB.
São cerca de setenta eventos, incluindo a preparação em solo e os eventos em voo. 
Janela de lançamento
A expressão “janela de lançamento” tem um primeiro sentido amplo significando o período de 

tempo, com início a uma determinada hora, em que o lançamento deve ocorrer para que certas condi-
ções da carga útil sejam satisfeitas. No caso de um experimento científico, certos fenômenos físicos só 
ocorrem em períodos determinados, constituindo uma restrição ao lançamento. No caso de um satélite, 
pode ser necessário lançá-lo em um período do dia tal que este chegue à órbita com determinada posição 
relativa ao Sol.

O outro significado do termo já foi comentado no capítulo 2, mas é repetido aqui na tentativa de 
proporcionar maior clareza ao assunto. O termo é usado nas operações de lançadores de satélites e retrata 
a possibilidade de lançamento econômico, ou não, de um satélite, em função da posição relativa entre a 
posição geográfica do campo de lançamento e o plano da órbita a ser atingida. Define-se então janela de 
lançamento como o momento em que o campo de lançamento passa pelo plano da órbita a ser atingida. 
Se este momento existir, é possível realizar a inserção direta com uma trajetória plana, ou seja, sem ma-
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nobras em guinada, conforme ilustram as figuras 5.5.15 e 5.5.16.    

Figura 5.5.15 Janela de lançamento

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.16 Trajetória de lançamento sobre o plano da órbita

A figura 5.5.15 ilustra a interseção do plano da órbita com a superfície da Terra,  indicada como 
traço da órbita. O campo está situado logo abaixo do Equador, e o movimento da Terra leva o campo na 
direção do traço da órbita. No momento em que o campo passar pelo traço, ocorre a janela de lançamento, 
ou seja, a condição em que o veículo voa no plano da órbita e efetua a inserção, conforme ilustra a figura 
5.5.16. Note-se que, se a latitude do campo for mais elevada que o ápice (superior ou inferior) do traço 
da órbita, então aquela situação propícia inexiste. 

Se o plano da órbita é fixo, ou seja, tem restrição de horário, então o momento do lançamento deve 
esperar que o campo de lançamento chegue às proximidades daquele plano. Exemplos de órbita em que 
o plano é fixo são:

n órbitas solsíncronas, em que o plano da órbita é fixo em relação ao Sol;
n constelações de satélites, em que cada satélite tem seu plano definido para cobrir sempre a 

mesma região da Terra; e
n sensoriamento remoto, com características semelhantes à anterior.
Quando o plano da órbita não é fixo, ou seja, ele pode girar junto com a Terra, então a qualquer 
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momento o lançamento pode ser efetuado, mas só os veículos lançados das latitudes compreendidas no 
traço da órbita poderão voar no plano da órbita.    

Simulações híbridas
As simulações de controle são feitas numericamente, durante o desenvolvimento do veículo. À 

medida que a unidade inercial, o computador de bordo e os atuadores se definem e se tornam disponíveis, 
inicia-se uma série de simulações envolvendo os equipamentos. Em uma etapa adiantada do projeto, 
efetua-se a chamada simulação híbrida (hardware in the loop simulation), na seguinte configuração:

n a unidade inercial é instalada em uma mesa com três eixos independentes de rotação;
n o computador de bordo opera com o aplicativo de bordo;
n os atuadores, o computador de bordo e a unidade inercial são interligados eletricamente;
n um computador simula a dinâmica de voo do veículo;
O computador de bordo inicia a sequência de eventos e executa os algoritmos de controle e aciona 

os atuadores de controle. Esta é a simulação mais próxima da realidade, passível de execução em labora-
tório. Note-se que os movimentos de translação só serão testados em voo. Apesar de algumas limitações, 
as simulações híbridas permitem o ajuste de parâmetros de controle, correções no aplicativo de bordo e  
identificações de incompatibilidades de interfaces. 

Um teste básico executado nesses ensaios consiste da navegação em relação ao movimento de ro-
tação da Terra. O sistema inercial é inicializado e, a partir desse instante, é medido o movimento do ponto 
em que o sistema se encontra instalado. O resultado da medição é verificado por cálculo.      

Disponibilidade de um lançador
O conceito de disponibilidade tem origem na identificação da qualidade de um equipamento, tra-

duzindo a fração do tempo em que ele pode ser usado, em relação a sua expectativa de vida.
No caso de um lançador de satélites, o conceito de disponibilidade traduz a probabilidade de que o 

foguete seja lançado em um momento especificado, levando em conta fatores como:
n a confiabilidade do veículo;
n seus limites operacionais em relação ao regime de ventos, chuvas e descargas elétricas; e
n as condições atmosféricas esperadas para aquele momento.
Portanto, o projeto de um lançador competitivo deve imunizá-lo quanto aos fatores adversos rei-

nantes nos campos de lançamento, nos quais é planejada sua operação. A informação sobre a disponibi-
lidade do lançador ajuda a avaliação, pelo cliente (proprietário do satélite), dos fatores que influem na 
duração de uma operação de lançamento de determinado lançador, no que se refere à eventual espera 
pelas condições climáticas favoráveis. Idealmente, o lançador deveria ser independente desses fatores. 
No entanto, na fase de concepção, é preciso equilibrar a sofisticação do projeto que resulte em alta dis-
ponibilidade com os custos de desenvolvimento e de produção.

Larson (2005) apresenta o conceito de disponibilidade e prioriza a confiabilidade do lançador e 
a capacidade de seu produtor em produzi-lo em condições normais e após a ocorrência de uma falha. A 
disponibilidade é então expressa por:

onde:
D é a disponibilidade esperada, medida pela fração de tempo em que o lançador está disponível;
P é a cadência de lançamentos planejada, em voos por ano;
C é a confiabilidade do foguete;
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Td é o período de tempo, em anos, demonstrado ou esperado, em que não ocorre novo lançamento 
após uma falha;

S é a taxa de superprodução, que exprime em termos percentuais a capacidade de efetuar lança-
mentos acima do planejado, ou seja, se L = 1,1, então é possível efetuar um número de voos 10% maior 
que a cadência normal. 

Valores negativos obtidos por esse modelo de avaliação implicam baixa probabilidade do veículo 
efetuar a missão na época desejada. 

O usuário deve comparar as disponibilidades dos vários lançadores de satélites capazes de realizar 
a missão e filtrar aqueles cuja disponibilidade mais se adeque aos seus propósitos.

5.5.2 Trajetória
A execução da trajetória é o grande objetivo dos estudos em dinâmica de voo, nos quais são efe-

tuadas as seguintes ações:
n   definição da trajetória nominal, baseada na missão e nas condições de lançamento;
n estabelecimento das zonas de impacto das partes do foguete;
n estabelecimento da sensibilidade às perturbações externas e internas e da repercussão na preci-

são dos parâmetros finais de entrega da carga útil/paga;
n definição dos recursos necessários de rastreio e de recuperação;
n participação nos estudos dos enlaces de telemetria e telecomando; e 
n análise da trajetória real.
Caso o foguete seja controlado, os estudos de definição da trajetória nominal e de sensibilidade 

incluem todas as características do sistema de controle a ser implantado no foguete. 
Passa-se a discorrer sobre as atividades de definição da trajetória nominal, aconselhando o leitor a 

se familiarizar com o capítulo 2, porque o texto a seguir pressupõe aquele conhecimento.
Trajetória de foguetes de sondagem
Essa atividade consiste em simular o movimento do centro de gravidade do veículo durante todo o 

percurso de sua missão. No caso dos foguetes de sondagem, esse estudo termina com o impacto da carga 
útil na superfície da Terra.

A trajetória de um foguete de sondagem estabilizado aerodinamicamente executa o giro gravitacio-
nal, cujos benefícios já foram comentados. No caso do foguete controlado, a margem estática é pequena e 
muitas vezes negativa. Na prática, simula-se o veículo como sendo estável, executando o giro gravitacio-
nal, obtendo-se a atitude de referência para a missão desejada. Durante o voo, o sistema de controle toma 
como base a atitude de referência, e o veículo segue a trajetória do giro gravitacional. 

Os veículos de sondagem aerodinamicamente estáveis e não controlados têm suas empenas ligei-
ramente inclinadas, em relação ao eixo longitudinal do veículo, para que seja induzido rolamento durante 
o voo atmosférico. No SIII, as empenas do primeiro estágio são inclinadas de 36 minutos de grau e as do 
segundo estágio são inclinadas de 18 minutos. Isso faz com que o veículo atinja a rotação de 3 rps, no 
fim do voo do primeiro estágio, o que ocorre a cerca de 20 km de altitude. Nessa região, o amortecimento 
aerodinâmico pode ajudar o veículo a vencer a eventual perturbação da separação do primeiro estágio. 

Os foguetes de sondagem controlados não necessitam da rotação induzida na fase controlada. O 
caso do SIV foi peculiar, porque seu primeiro voo foi feito com controle apenas no primeiro estágio. Para 
estabilizar o segundo estágio, antes da separação, o sistema de controle de rolamento era acionado no 
sentido de induzir o maior rolamento possível. Quando foi introduzido o controle no segundo estágio, 
essa operação foi abandonada.
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O cálculo da trajetória torna-se complexo pelo número de parâmetros variáveis no tempo e pela 
não linearidade das equações. As equações de movimento podem ser obtidas com base no equilíbrio de 
forças e momentos a que o veículo está sujeito e podem ter diferentes graus de complexidade, dependen-
do dos fenômenos a serem representados, ou seja, do grau de fidelidade em relação ao voo real. Para fins 
práticos, trabalha-se com dois tipos de trajetória:

n trajetória de três graus de liberdade (3D), já comentada;
n trajetória de 6 graus de liberdade (6D). Essa simulação se baseia na atitude de referência ob-

tida na trajetória 3D para descrever o movimento do corpo rígido do foguete (três deslocamentos e três 
rotações), levando em conta:

० atuação das forças de controle;
० movimentos em arfagem, guinada e rolamento; e
० amortecimento aerodinâmico.
A título de ilustração, será mostrada a obtenção de um sistema de equações com três graus de 

liberdade (3D) (Marty, 1986). 
Consideremos um veículo, conforme ilustrado na figura 5.5.17. 

Figura 5.5.17 Forças sobre um veículo 

onde:
eixo longitudinal do veículo: x;
vetor velocidade: V;
ângulo entre V e a horizontal local: g;
ângulo de ataque: a;
empuxo: F;
ângulo de desvio do empuxo comandado pelo computador de bordo: b; 
força normal aerodinâmica: N;
força de arrasto: A;
peso do veículo: mg;
atitude em arfagem: a + g, ou seja, é o ângulo que o eixo do veículo faz com a horizontal local, 

no plano de arfagem. 
A primeira equação de movimento resulta do equilíbrio entre as forças atuantes na direção do vetor 

velocidade:
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A segunda equação resulta do equilíbrio das forças na direção normal à velocidade.

A terceira equação se refere ao movimento angular em arfagem e é obtida pelo equilíbrio dos 
momentos em torno do cg.

Nas equações acima, foi utilizado o fato de que cosa @ 1. 
onde:
M

A
 é o momento da força aerodinâmica resultante do arrasto e da força normal e expresso por:

M
A
 = (N + Aa)(X

CG
 - X

CP  
); 

M
q
 é o momento de amortecimento das forças aerodinâmicas induzido pelo movimento de arfa-

gem, dado por:
Mq = C

mq
qQS;

M
F
 é o momento de amortecimento devido ao jato, dado por:

K é um fator experimental e 
é a vazão de massa do jato.

O amortecimento do jato é a resistência que ele faz à mudança de direção. Esse efeito pode ser 
sentido se manipularmos uma mangueira de água com alta vazão. 

As três equações de movimento em V, a e g são resolvidas numericamente. Sendo as acelerações 
derivadas de segunda ordem, é comum baixar a ordem das equações introduzindo as velocidades angu-
lares como graus de liberdade do sistema. Embora o número de variáveis aumente, a solução do novo 
sistema é mais eficiente, já que não é preciso integrar as acelerações para obter as velocidades.

As equações de movimento acima foram obtidas no sistema solidário de coordenadas. Para obter a 
representação espacial da trajetória, é necessário aplicar a transformação de coordenadas para um sistema 
fixo à Terra ou um sistema inercial de coordenadas. 

Na solução do equacionamento apresentado, são fornecidos os seguintes dados:
n histórico das propriedades de massa;
n histórico do empuxo no vácuo dos motores principais e auxiliares;
n coeficientes aerodinâmicos em função de Mach;
n área de referência;
n aceleração da gravidade em função da posição do foguete; e
n coeficiente K.
Tipicamente, a solução das equações para cada instante de voo produz os valores dos graus de 

liberdade e outros parâmetros como:
n acelerações, velocidades e deslocamentos lineares, em relação a sistemas de coordenadas se-

lecionados;
n acelerações, velocidades e deslocamentos angulares, em relação a sistemas de coordenadas 
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selecionados;
n ângulo de ataque;
n pressão dinâmica;
n forças e momentos aerodinâmicos;
n latitude e longitude do ponto de impacto instantâneo (caso o telecomando seja acionado naquele 

momento); e
n flight path angle, que é o ângulo entre a linha que liga o ponto de lançamento ao cg do veículo 

e a horizontal no ponto de lançamento.
Quando o veículo é controlado, essas simulações incluem os algoritmos de controle, que são as 

equações que representam as relações entre as leituras dos sensores inerciais, a dinâmica do corpo rígido 
ou elástico e a estratégia de correção dos erros, que resulta na magnitude do ângulo b. A figura 5.5.18 
ilustra a lógica de controle de atitude do veículo (Malyshev et al, 1996): 

Figura 5.5.18 Lógica de controle

que é interpretada da seguinte forma:
n os sensores inerciais (acelerômetros e giroscópios ou então rate gyros) informam as acelerações 

lineares e os deslocamentos angulares, ou velocidades angulares;
n o processamento dessas informações fornece incrementos de velocidade e de deslocamento. 

Os valores medidos são comparados com aqueles esperados na trajetória nominal. Se for encontrada 
diferença entre os valores medidos e os da trajetória nominal, é calculado um comando de correção, de 
acordo com os algoritmos de controle codificados no aplicativo de bordo;

n o comando digital é convertido em sinal analógico e enviado ao atuador de controle;
n a ação do atuador afeta a dinâmica do veículo, que é medida pelos sensores inerciais, reinician-

do o ciclo. Para fins de controle, a dinâmica inclui os movimentos de corpo rígido e a resposta estrutural 
devida aos modos naturais de vibração. As frequências e modos naturais mais significativos do veículo 
devem ser administrados pelo sistema de controle, conforme já comentado na seção 5.4.

Trajetória de lançadores de satélite
No caso dos lançadores, o estudo termina quando ocorre a separação do último satélite. É usual 

trabalhar com apenas três graus de liberdade nos estudos de estabelecimento da trajetória, no estabeleci-
mento das missões de satelitização com grande economia de tempo e no processo de otimização do perfil 
da trajetória. Estabelecida a trajetória ótima, obtém-se:

n a atitude de referência, ou seja, a atitude que o veículo deve ter a cada instante para que sua mis-
são seja cumprida. Com base na atitude de referência, pode-se simular o movimento do veículo como um 
corpo rígido ou elástico, considerando o movimento espacial completo com três deslocamentos lineares 
e três rotações em torno de cada eixo linear; e 

n a sequência de eventos de voo.
Na sua essência, no projeto da trajetória ótima, um parâmetro é maximizado ou minimizado. No 

caso do lançador, é desejável maximizar a massa de satélite ou minimizar o consumo de propelente. 
Na prática, projeta-se a chamada trajetória pseudo-ótima, que é próxima da ótima, mas que leva em 
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conta restrições ao voo, tais como: limites impostos pela segurança do voo; cargas estruturais máximas; 
e tempos de espera para a ignição de motores. 

A trajetória nominal do VLS-1 é ilustrada na figura 5.5.19, em termos de eventos principais, do 
tempo de voo, da altitude e da velocidade total.

imagem básica IAE

Figura 5.5.19 Trajetória do VLS-1

Segue-se uma descrição mais detalhada de dados importantes da trajetória do VLS-1:
n a decolagem se faz da mesa fixa com o foguete na vertical. O voo vertical dura 5s, que é o tempo 

necessário para que todo o seu corpo esteja acima da Torre de Umbilicais (TU);
n a primeira manobra consiste em girar o veículo em torno de seu eixo longitudinal até que o 

plano que contém os propulsores A e C do primeiro estágio coincida com o plano da trajetória;
n a segunda manobra, denominada pitch over, consiste de um programa de rotação em torno do 

eixo de arfagem de tal modo que, ao final de um intervalo de tempo, o veículo inicie o giro gravitacional 
comandado pelo sistema de controle;
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n em algumas situações, o lançador é obrigado a fazer a manobra conhecida por dog leg, que 
consiste de uma guinada. Essa necessidade pode ocorrer por motivo de segurança de certas áreas, mas 
normalmente é devida à diferença entre a latitude do local de lançamento e a inclinação da órbita de-
sejada. Essa manobra é responsável por consumo de energia embarcada, diminuindo a capacidade de 
satelitização. No caso do VLS-1, essa manobra ocorre pelas seguintes razões:

० os critérios de segurança de voo impedem que o veículo decole do CLA com azimute de lan-
çamento superior a 78 graus (contados a partir da linha Norte-Sul, significando que, para inclinações de 
órbita inferiores a 12 graus, o VLS-1 não pode executar trajetória plana). Isso se deve à presença de ilhas 
habitadas sobre as quais poderiam cair os destroços do foguete no caso da terminação do voo; e

० para as órbitas equatoriais, se o VLS-1 executar trajetória plana, o terceiro estágio cai em territó-
rio africano. Para que isso fosse possível, seriam necessárias negociações entre o Brasil e o país a ser atin-
gido, prevendo indenizações em caso de acidente e por interrupção dos tráfegos aéreo e de superfície.

Nos dois primeiros voos do VLS-1, havia o dogleg programado durante o voo do segundo estágio, 
de tal forma que a inserção em órbita se daria em direção ao Sul. No terceiro voo do VLS-1, foi projetada 
uma trajetória plana para inserção em órbita, em que o terceiro estágio cairia no mar a 300 km da costa 
africana, em consequência de um perfil de voo com maior elevação. Isso foi possível pelas seguintes 
razões: 

० a massa do satélite era pequena em relação à energia embarcada do lançador; e
० foi utilizada estratégia de consumo de energia, em que os motores do primeiro estágio foram 

mantidos no foguete por cerca de 30 s a mais, e a Coifa Principal só seria ejetada próximo ao final da 
queima do terceiro estágio. 

n durante o desenrolar da trajetória, além das fases propulsadas, ocorrem eventos típicos de cada 
lançador, salientando-se os tempos de espera. Nos lançadores que utilizam propulsão sólida, é necessário 
esperar alguns segundos antes de ser comandada a separação de estágio, para haver certeza de que houve 
a extinção do motor, porque o empuxo residual pode impulsionar o estágio alijado de encontro ao restante 
do veículo. Espera-se também o tempo necessário para que estágios separados se afastem o suficiente (é 
usual esperar o tempo equivalente a um ou dois diâmetros do motor que se afasta) para que a ignição do 
estágio seguinte não tenha sua chama refletida pela estrutura separada, sobre o segmento que continua o 
voo. Esses tempos de espera são controlados pelo computador de bordo, que tem a sequência de eventos 
em sua memória. Note-se que os tempos de espera em voo balístico resultam em perda de desempenho, 
porque o foguete perde velocidade, que deverá ser recuperada. Esta é a razão de alguns lançadores reali-
zarem separação a quente, durante a extinção do motor de estágio a ser separado; 

n terminado o voo atmosférico, o controle tem a liberdade de efetuar manobras mais amplas, cor-
rigindo erros de posição (x, y, z) acumulados, mas medidos, durante as fases anteriores do voo. Inicia-se 
a chamada guiagem em malha fechada. A partir desse momento, todas as ações de controle estão voltadas 
para a inserção em órbita com a maior precisão possível;

n logo após a ignição do terceiro estágio, a Coifa Principal é ejetada em decorrência da dimi-
nuição dos efeitos aerodinâmicos para nível tolerável pelo satélite. Para o lançador, a perda dessa massa 
estrutural representa ganho de massa de satélite a ser colocada em órbita;

n durante a fase propulsada do terceiro estágio, a estratégia de guiagem verifica se a missão será 
cumprida considerando as informações sobre a posição do foguete no espaço, sua atitude, a massa e a 
energia embarcadas. Caso seja identificado o não cumprimento, então nova atitude de referência é calcu-
lada. Esse ciclo repete-se até o fim da fase controlada do terceiro estágio;
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n após a separação do terceiro estágio, inicia-se uma fase balística de voo. Durante esse período, 
é utilizado um sistema de gás frio para eliminar todas as rotações do veículo (composto da Baia de 
Equipamentos, motor S44, adaptador do satélite, satélite). Em seguida, o veículo é apontado para a 
direção que deve seguir quando for comandada a ignição do motor S44. Obtido o apontamento, o veículo 
fica oscilando com pequena amplitude em torno da direção nominal do apontamento. Isso se deve à 
utilização do sistema de gás frio que não atua continuamente, mas sim liga-desliga (on-off). Salienta-se 
que o apontamento consiste de um ângulo abaixo da horizontal local, porque a ignição do S44 é feita na 
fase ascendente do voo balístico, e o componente de velocidade vertical precisa ser anulado, de modo que 
ao final da propulsão do S44, o vetor velocidade do veículo esteja na horizontal local, tangente à órbita;

n em seguida, é induzido o rolamento do veículo, para iniciar sua estabilização giróscópica;
n em seguida, a Baia de Equipamentos é separada;
n um retardo pirotécnico, acionado na separação, comanda a ignição do S44, de modo que, ao 

final da fase propulsada, o conjunto esteja no ponto de inserção da órbita desejada.
Trajetória real
Até o momento, foram tratadas as trajetórias nominais. No entanto, na prática, existem fatores 

dispersivos e perturbadores que dificultam sua realização e que são comentados e exemplificados a 
seguir.

a) Dispersão de parâmetros
Do ponto de vista da fabricação mecânica, sabe-se que podemos produzir itens iguais dentro de 

tolerâncias dimensionais pré-estabelecidas. Quanto menor a tolerância, maior será o custo da produção. 
Portanto, é estabelecida a tolerância compatível com a sofisticação do objeto a ser produzido. São exem-
plificadas a seguir algumas consequências das tolerâncias de fabricação mecânica sobre a dispersão de 
parâmetros do foguete:

n a forma e o comprimento da membrana cilíndrica dos envelopes motores influem na massa do 
propelente e na aerodinâmica do veículo. No caso do VLS-1, sempre haverá diferença de massa entre os 
propulsores do primeiro estágio, o que conduz a diferentes tempos de queima. Portanto, a sequência de 
eventos aguarda até 65 s para sinalizar a separação do primeiro estágio, garantindo que nenhum motor 
está queimando propelente naquele instante. Se houver um resíduo de empuxo, o motor separado pode 
colidir com o veículo que prossegue o voo;

n a pequena falta de paralelismo das interfaces dos motores e módulos do foguete produz um 
veículo assimétrico. Na fase atmosférica do voo, a assimetria gera rolamento que deverá ser contrabalan-
çado pelo sistema de controle;

n a não simetria dos divergentes produz pequenas deflexões do jato e sua excentricidade em rela-
ção ao eixo longitudinal do foguete. Os torques resultantes também deverão ser eliminados pelo sistema 
de controle;

n os sensores inerciais e a plataforma giro-estabilizada são fabricados dentro das tolerâncias aper-
tadas da mecânica fina. No entanto, durante o voo do veículo, geram erros que se refletem na imprecisão 
dos parâmetros orbitais finais.

A produção do propelente sólido também é fonte de dispersão dos parâmetros propulsivos dos 
motores. As pequenas variações na composição do propelente, decorrentes das diferentes bateladas, pro-
duzem variações na velocidade de queima, na densidade e outros parâmetros, de modo que o motor fun-
cione de forma ligeiramente diferente do nominal, o que produz uma trajetória diferente da nominal.

No caso do VLS-1, as seguintes imprecisões provocam erros nos parâmetros da órbita do satélite:
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n a guiagem admite que o S44 tem uma energia embarcada nominal e, com este dado, calcula 
o apontamento e o instante da ignição do motor. No entanto, a energia embarcada real é ligeiramente 
diferente daquela admitida;

n o sistema de gás frio associado com o rolamento induzido, as assimetrias do sistema de separa-
ção da Baia de Equipamentos e as assimetrias do veículo produzem precessão. Portanto, o satélite ao ser 
separado não recebe um impulso puramente linear na direção da tangente à órbita, mas seu eixo estará em 
uma geratriz do cone de precessão, indeterminando alguns parâmetros orbitais que só serão conhecidos 
pelo rastreio da órbita. É claro que esses parâmetros orbitais também aceitam dispersão dentro de tole-
rância pré-estabelecida. Essa tolerância é sempre maior do que nos lançamentos em que o estágio orbital 
é líquido, porque este tem melhor controle da extinção do motor e pode ser controlado ativamente até o 
instante que precede a extinção. 

Em função da dispersão de parâmetros, torna-se difícil estabelecer a priori os instantes em que de-
verão ocorrer as separações de estágios. Foi adotada então a estratégia das janelas dos eventos de ignição, 
que consiste das seguintes ações:

n como referência para a separação, adota-se a aceleração que o veículo teria no início da cauda 
de empuxo, no projeto da trajetória nominal. No voo do primeiro estágio, essa aceleração é de 35 m/s2;

n na sequência de eventos de voo, é estabelecido um intervalo de tempo (janela) em torno do 
instante correspondente àquela aceleração;

n o sistema elétrico do veículo inibe a ignição do motor até que o início do intervalo seja atin-
gido;

n iniciado o intervalo, ou janela, quando o computador de bordo identificar aquela aceleração 
pela leitura do acelerômetro do sistema inercial, aquele passa a ser o instante de referência de voo para 
a cauda de empuxo;

n se a aceleração não for identificada dentro da janela, então ao final da janela, o computador de 
bordo comanda a separação. Se esta situação ocorrer, significa que a missão já está comprometida, por-
que ou o acelerômetro do sistema inercial está defeituoso, ou o empuxo está deficitário. Em lançamentos 
em área de risco, ou de caráter comercial ou militar, a missão seria interrompida. No caso do VLS-1, 
continuaria o voo para satisfazer fins investigativos, desde que o ele permanecesse dentro da Zona de 
Livre Evolução.

A estratégia de guiagem do VLS-1 prevê a possibilidade de não atendimento da missão prevista, 
em decorrência de alguma perda de desempenho ocorrida durante o voo. Chegada a essa condição, a 
guiagem opta por uma órbita mais baixa. Caso também não seja possível realizá-la, então uma nova 
órbita mais baixa é procurada.  

b) Ventos
Na travessia da atmosfera, como já comentado, o sistema de controle procura manter a posição 

angular do veículo segundo a atitude de referência (pilotagem) e não controla a posição linear do cg. Nes-
sa condição, os ventos incidentes sobre o foguete podem arrastá-lo no plano horizontal e vertical, tanto 
nas fases propulsadas quanto nas balísticas. Nestas, o controle está inativo, e o vento pode até induzir 
movimento angular no veículo com velocidade superior à capacidade de controle do próximo estágio, 
provocando uma catástrofe ou a necessidade de grandes correções nas fases subsequentes do voo.   

Em consequência de todos os efeitos citados, também os pontos de impacto das partes alijadas 
sofrem variação em relação ao valor nominal. A previsão da área de impacto de uma parte do foguete 
decorre do conhecimento dos parâmetros nominais e de suas margens de dispersão. Tomemos, por 
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exemplo, as dispersões de parâmetros abaixo:
n massa: ± 0,5 % kg
n empuxo: ± 3 % N
n inclinação da tubeira: ± 12’
Para determinação da dispersão da área de impacto de uma carga útil, são sorteados valores possí-

veis dos três parâmetros acima, dentro de suas faixas de tolerância, e, para o conjunto de valores sortea-
dos, é calculada a trajetória em que os valores nominais daqueles parâmetros são alterados pela respec-
tiva dispersão sorteada, que resulta em um ponto de impacto. Dessa forma, em uma trajetória poderiam 
ser usados os valores:

n massa instantânea: m(t) + 0,1% kg
n empuxo instantâneo: F(t) – 2% N
n inclinação da tubeira: d(t) + 0,6´
Após cerca de duas mil simulações sorteando as dispersões, obtém-se uma região de ponto de 

impacto exemplificada na figura 5.5.20.

Figura 5.5.20 Área de impacto

O procedimento citado é conhecido pelo nome de método de Monte Carlo.
5.5.3 Dinâmica de curto período
As simulações de dinâmica de curto período analisam uma estreita janela do tempo de voo, durante 

a qual um fenômeno dinâmico ocorre. Seu objetivo principal é determinar como o veículo e suas partes 
alijadas se movimentam durante e logo após os eventos de separação, levando em conta as perturbações 
que possam afetar o movimento do centro de gravidade do veículo, tais como as assimetrias dos atua-
dores de separação e a ação do vento. As simulações podem abranger o movimento do corpo alijado, 
para identificar e eliminar possíveis colisões ou outras interferências sobre o veículo. Um exemplo de 
interferência é o retorno de chama quando os gases de combustão do veículo incidem sobre o corpo ali-
jado e são refletidos de volta sobre o veículo. No caso de foguetes estabilizados aerodinamicamente e/
ou giroscopicamente, as perturbações devem ter nível inferiores à capacidade de estabilização. O mesmo 
ocorre com os foguetes dotados de sistema de controle. A separação de estágios na atmosfera representa 
risco para os veículos controlados, porque:

n na maioria dos casos, o controle é interrompido no intervalo entre a extinção do motor do 
estágio inferior e o acendimento do motor do estágio seguinte. Se houver forte perturbação oriunda do 
sistema de separação, o sistema de controle poderá não ter capacidade de recuperação da atitude do fo-
guete quando for restabelecido na próxima fase propulsada; e

n caso haja incidência de intenso cisalhamento de vento, a soma dos dois fatores pode resultar na 
perda do veículo. O veículo indiano ASLV foi vítima dessa situação. 

Separação de estágios e outras partes
O estudo das separações de estágios e ejeção de partes do foguete tem grande peso no cômputo 
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total da engenharia envolvida desde a concepção inicial até a fase de produção e operação.
Muitas são as possibilidades de concepção dos sistemas de separação, mas o objetivo aqui é 

mostrar que modelos físicos simples já podem representar parte significativa do caso real a ser 
enfrentado.

O modelo apresentado trata de uma separação em tandem, ou seja, naquela em que as partes 
separadas continuam na direção que já estavam percorrendo antes da separação, pelo menos durante a 
atuação dos afastadores do sistema de separação. A formulação pode ser encontrada em várias referências, 
por exemplo Ball (1967) e Marty (1986), que também tratam de outros sistemas de separação. 

Considere um sistema de separação por molas que deve afastar duas massas: a massa ejetada m
E
 e 

massa do veículo m
V
. As velocidades impostas a cada massa são v

E
 e v

V 
. Levando em conta que não há 

força externa no sistema, a conservação da quantidade de momentum permite escrever:
m

E
v

E
 = m

V
v

V 
.

A integração dessa equação no tempo resulta:
m

E
d

E
 = m

V
d

V 
.

onde d
E
 e dV são as distâncias percorridas pelas partes separadas. Se d for a distância entre as parte, 

ou seja, d = d
E
 + d

V 
, conclui-se que:

   
e
   

No fim de curso do atuador de separação, o curso é a soma dos deslocamentos das duas massas, 
então o trabalho realizado pelo atuador sobre cada massa é a energia cinética adquirida pelas massas, ou 
seja:

      
e
      

Logo: 

      

e

      
A velocidade relativa de separação entre as partes separadas é: v = vE + vV , ou seja:

A última expressão permite dimensionar a força a ser exercida pelo atuador e o seu curso de 
modo a produzir uma velocidade relativa v entre as duas massas. No projeto de um sistema desse tipo, 
a expressão acima dá a base para o início do projeto, mas é ainda necessário considerar outros efeitos, 
tais como:

n arrasto aerodinâmico de cada corpo, se a separação for na atmosfera;
n empuxo residual, caso a separação seja a quente, ou na cauda do empuxo;
n perdas nas molas;
n atrito dos atuadores;
n dispersão entre as forças dos atuadores.
Ioiô e Iô
As cargas úteis de foguetes de sondagem e alguns satélites são separados com rotação em rolamento, 

proveniente da estabilização giroscópica, e que deve ser anulada, em alguns casos, para que suas missões 
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sejam realizadas. Uma das formas de frear a rotação é o uso de um sistema ioiô, que consiste de duas 
massas presas às extremidades de dois cabos enrolados em torno do corpo a ser freado em rolamento. No 
momento desejado, as massas são liberadas, desenrolando os cabos e anulando a velocidade de rotação 
do corpo, pela conservação de momento angular. Quando os cabos estão inteiramente esticados, são 
cortados, ficando a carga útil, ou satélite, com a velocidade nula. A figura 5.5.21 ilustra o conceito de um 
sistema ioiô em funcionamento.

Figura 5.5.21 Ioiô em operação

A partir dos conceitos de conservação de energia e do momento angular, obtém-se a expressão que 
permite dimensionar as massas e o comprimento dos cabos, em função da inércia do corpo e da geometria 
da seção em que os cabos são enrolados:

onde:
L = comprimento do cabo
I = inércia do corpo, sem as massas do ioiô
m = massa a ser fixada a cada extremidade de cabo
R = raio da seção onde os cabos ficam enrolados
Para detalhes da formulação, o leitor pode recorrer às referências (Marty, 1986), (Thomson, 

1986). 
É também apresentada a formulação de Peter Turner (Turner, 2013), que tem sido aplicada ao cál-

culo da massa dos ioiôs das cargas úteis TEXUS. A formulação considera a influência da massa dos ca-
bos e que o processo de abertura se faz em duas fases: a primeira compreende o período entre a liberação 
das massas e o desenrolamento completo dos cabos; e a segunda se estende entre este último instante e o 
momento em que as massas são liberadas, o que ocorre normalmente quando os cabos estão na direção 
radial. As premissas adotadas foram:

n o ioiô está instalado no cg do conjunto, no momento de sua atuação;
n o corpo sobre o qual o ioiô está montado é rígido;
n a precessão que pode ocorrer durante a atuação do ioiô é desprezível;
n a atmosfera é desprezível no momento de atuação do ioiô;
n os cabos permanecem retos e não se alongam durante a atuação do ioiô;
n as massas do ioiô permanecem sempre no mesmo plano, até que sejam liberadas;
n a velocidade angular inicial dos cabos permanece constante, até a liberação das massas; e
n ambas as massa são liberadas quando os cabos atingem a posição radial.
Como resultado da formulação, a massa total do sistema ioiô é dada pela equação: 
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onde:
I

3
 = inércia de rolamento inicial do corpo sem o sistema ioiô

m
c
 = massa de ambos os cabos do ioiô

R
w
 = raio efetivo de desenrolamento dos cabos

L
c
 = comprimento dos cabos

m
y
 = massa total a ser liberada, excluindo as massas das fixações e a massa do cabo de retenção 

do sistema
Frequentemente encontra-se na literatura que um terço das massas a serem liberadas deve ser 

subtraído do valor calculado para compensar as massas dos cabos. A equação acima produz resultados 
acurados quando comparados com soluções numéricas. Os erros remanescentes são bem menores que as 
incertezas sobre o momento de inércia de um motor de foguete no fim de queima. Numerosos voos de 
foguetes de sondagem foram realizados com excelente resultado, com o uso da formulação apresentada. 

A figura 5.5.22 ilustra a geometria da abertura do ioiô e a figura 5.523 apresenta a evolução da 
rotação do corpo durante a abertura do ioiô.

Figura 5.5.22 Fases do ioiô
Imagem Peter Turner

Figura 5.5.23 Histórico de rotação da carga útil durante a abertura do ioiô

O sistema iô é constituído por apenas uma massa, que freia o corpo e também o tira da trajetória, 
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devido ao seu desbalanceamento. Esse recurso é usado para diminuir a altitude das órbitas de motores 
de apogeu, antecipando sua reentrada. Isso ocorre porque o movimento desbalanceado aumenta o arrasto 
do corpo, mesmo em altitudes elevadas, e este vai perdendo altitude. À medida que a altitude diminui, o 
arrasto aumenta, acelerando o processo da reentrada.

Indução de rolamento (spin up)
A função da indução de rolamento (spin up) é promover a estabilidade giroscópica no veículo. No 

caso dos foguetes de sondagem estabilizados aerodinamicamente, as empenas são utilizadas para induzir 
o rolamento na fase atmosférica que permanece na fase não atmosférica, podendo mudar de magnitude 
em função da mudança da inércia de rolamento do foguete. 

Quando se deseja induzir o rolamento e o veículo já se encontra fora da atmosfera, é usual empre-
gar micromotores sólidos ou líquidos, com empuxo na casa das centenas de newtons. Na figura 5.5.24 é 
ilustrado o sistema de impulsão de rolamento (SIR) do VSB-30.

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.24 Impulsores de rolamento do VSB-30

O torque gerado é dado por:
T = 3 F b

A presença do torque produz aceleração angular dada por:

onde I é a inércia de rolamento do conjunto. Ao final da ação do sistema, o veículo adquire a velo-
cidade , que permanece constante até que alguma alteração interfira.

Frequência de arfagem
Um corpo alongado submetido a uma perturbação em arfagem oscila como corpo rígido em uma 

frequência característica, quando se desloca na atmosfera. Essa frequência é denominada frequência de 
arfagem e tem a expressão abaixo: 
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onde µA é a eficácia aerodinâmica dada por:

Essa oscilação é consequência do momento aerodinâmico restaurador do ângulo de ataque nulo. 
Finda a perturbação e havendo amortecimento aerodinâmico oriundo das empenas, o movimento cíclico 
atenua-se rapidamente, e o foguete volta a voar com ângulo de ataque nulo.

Para os veículos que têm rolamento induzido, é fundamental estudar a evolução durante o voo des-
se rolamento e da frequência de arfagem, sabendo que o acoplamento (os dois parâmetros têm o mesmo 
valor, no mesmo instante) dos dois parâmetros pode induzir a “guinada catastrófica”, ou seja, o aumento 
de ângulo de ataque em guinada e a consequente perda do voo. Na prática, nem sempre é possível evi-
tar um cruzamento das duas curvas. No entanto, se essas curvas se cruzarem com derivadas de sinais 
contrários, o veículo é submetido a uma perturbação de curta duração e segue seu voo normalmente. A 
figura 5.525 ilustra esse conceito. Note-se uma perturbação na curva real de rolamento, entre 6 e 8s, que 
coincide com a máxima frequência em arfagem do veículo, mas está ausente na curva simulada. Esse 
fenômeno ocorre em alguns veículos de sondagem e é objeto de investigação. 

Imagem IAE

Figura 5.5.25 Simulação das curvas de rolamento e frequência de arfagem

5.6 Cargas estruturais
A determinação das cargas (ou carregamentos) estruturais atuantes sobre um lançador constitui 

uma vasta área do conhecimento e consiste na síntese de todos os fenômenos que se manifestam durante a 
operação de lançamento e que se transformam em solicitações estruturais. Essas solicitações fazem parte 
dos dados necessários à análise estrutural, por meio de modelos matemáticos e/ou por testes estruturais. 
No início do desenvolvimento, pouco se conhece do comportamento do veículo, portanto são adotados 
carregamentos estruturais com as seguintes origens:

n valores conservativos (pessimistas ou severos);
n recomendações de normas (MIL, ABNT, ISO);
n dados de veículos semelhantes já desenvolvidos constantes na literatura; e
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n dados de veículos semelhantes já desenvolvidos pela própria equipe.
Com a evolução da definição do veículo, a definição do carregamento vai se tornando mais deta-

lhada e complexa, somente se concluindo após os voos dos primeiros protótipos. 
Nos voos de qualificação do veículo, são instalados sensores variados (acelerômetros de vibração, 

extensômetros, transdutores de pressão, microfones) com o duplo objetivo de:
n monitorar o voo, de modo a identificar eventuais falhas; e
n gerar informações que vão permitir a quantificação dos vários carregamentos estruturais.
As considerações sobre os carregamentos estruturais iniciam-se com a manipulação de partes do 

veículo durante a produção e vão até a eventual recuperação de alguns módulos após o voo. 
Durante a fase de produção dos subsistemas, estes podem ser submetidos a condições danosas do 

ponto de vista estrutural, tais como:
n manipulação. Por exemplo, durante o tratamento térmico, os envelopes metálicos têm suas 

propriedades estruturais muito reduzidas, e qualquer movimento brusco pode deformá-los;
n armazenamento. Se o item estrutural for suscetível à corrosão ou à absorção de umidade, a 

indevida proteção, durante meses de armazenamento, pode permitir a formação de pontos de corrosão ou 
outra degradação, que diminuem o desempenho estrutural ou mesmo comprometem irremediavelmente 
o seu uso;

n embalagem. O projeto das embalagens é muitas vezes tão complexo quanto aquele de partes de 
veículo para prover as condições ambientais necessários ao item a ser transportado e armazenado em seu 
interior. Em alguns casos, as embalagens têm sensores que indicam algum excesso de solicitação durante 
sua utilização, para que a integridade do item seja avaliada;

n transporte. Os módulos equipados, ou não, são transportados para o campo de lançamento, por 
terra, mar e por via aérea. Cada modalidade de transporte induz um tipo de carregamento que deve ser 
considerado na concepção do módulo e de sua embalagem. Existem normas que estabelecem os níveis 
de choque e de acelerações típicos de cada tipo de transporte. Os transientes ou ambientes de vibração 
do meio de transporte podem danificar equipamentos eletrônicos e itens pirotécnicos. No caso do VSB-
30, foram efetuadas medições do regime de vibração inerente ao transporte de seus motores a bordo do 
Hércules C-130, desde sua saída de São José dos Campos até Kiruna (Suécia); 

n ensaios de aceitação. Esees ensaios podem comprometer o objeto a ser aceito se o procedimen-
to de ensaio não for obedecido à risca. Tal problema é mais usual do que seria desejável e imaginável, 
causando a perda de um item pronto para utilização;

n integração no veículo. O processo de integração pode induzir cargas bastante diferentes do 
voo do veículo. Por exemplo, o segundo estágio do VLS-1 fica apoiado sobre a mesa de lançamentos, e 
recebe todos os propulsores do primeiro estágio, que têm seus próprios apoios. Em seguida, o apoio do 
segundo estágio é removido. Portanto, a estrutura do segundo estágio é provida de meios que serão uti-
lizados apenas para essa fase de seu ciclo de vida, e nesse ciclo é submetida a uma carga que não ocorre 
posteriormente;

n cronologia de lançamento. O tempo necessário à integração e aos testes que antecedem a cro-
nologia de lançamento pode representar uma exposição demasiada a variações de temperatura e outras 
condições ambientais (umidade, salinidade, vibrações devidas a equipamentos de solo em funcionamen-
to). A própria cronologia pode ser longa, em função de interrupções. Durante um período da cronologia, 
o veículo pode ser exposto à ação do vento, do sol, da chuva, de descargas elétricas. Todos esses fatores 
devem ser analisados para a eventual identificação de uma possível carga estrutural no nível das estrutu-
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ras primária, secundária ou dos equipamentos;
n recuperação de módulos. A recuperação de módulos é feita em alguns lançadores, sendo os 

principais fatores de carregamento estrutural:
० reentrada. Se o módulo chega a sair da atmosfera, o seu retorno à superfície da Terra é feito 

em grande velocidade (regime hipersônico). Durante uma parte da reentrada, o aquecimento é intenso, 
podendo produzir danos no módulo;

० ação dos paraquedas. Esse recurso é usado para diminuir a velocidade de reentrada em vários 
estágios de frenagem. A cada abertura de paraquedas, o corpo sofre desacelerações que podem danificar 
principalmente equipamentos internos e experimentos;

० impacto no solo ou na água. A velocidade de descida com paraquedas é baixa, mas o impacto é 
uma carga a ser considerada.   

As cargas em voo são as mais investigadas porque podem comprometer a missão em uma fase em 
que não é mais possível efetuar intervenção de reparo. Quanto à origem das cargas podem ser identifica-
das as seguintes situações: 

n cargas localizadas que afetam uma pequena vizinhança. Grande parte das atuações pirotécnicas 
enquadra-se nessa situação. O efeito de uma carga pirotécnica induz acelerações da ordem de 1000 g, 
em microssegundos, e se propagam em uma região limitada a um raio de 10 cm. Essa solicitação não é 
danosa estruturalmente, mas pode ser letal para equipamentos eletrônicos, que devem ser distanciados 
das cargas pirotécnicas;

n cargas localizadas que afetam sua vizinhança e o sistema. As cargas provenientes da separação 
de estágios e outros módulos são exemplos. Os sistemas de separação que utilizam atuadores pirotécni-
cos, hidráulicos ou pneumáticos induzem carregamentos localizados devidos às forças de afastamento 
que impõem às partes separadas e às que continuam em voo. Esses sistemas também impõem às partes 
acelerações que solicitam equipamentos e subsistemas que estão no veículo. O empuxo dos motores é 
outro caso importante. A força gerada pelo motor induz vários carregamentos no restante do veículo e 
no próprio motor;

n cargas do sistema e que afetam os subsistemas. As forças aerodinâmicas, de controle e da dinâ-
mica da trajetória produzem solicitações nos vários subsistemas do veículo.

Serão comentadas as seguintes formas de carregamento que dominam o projeto do veículo: acele-
rações; cargas térmicas; efeitos dos ventos; e esforços gerais.

5.6.1 Acelerações
As acelerações se classificam em: estáticas, quasestáticas, transientes e aleatórias (NASA, 2001).
A aceleração estática é característica da trajetória do corpo rígido, ou seja, as acelerações lineares 

e as angulares. Esse tipo de aceleração produz sobre as estruturas e equipamentos uma força de magni-
tude igual ao produto da aceleração pela massa que está vinculada à estrutura. Por exemplo, se um prato 
de equipamentos tem massa total de 50 kg e está submetido a 3 g no sentido transversal à superfície do 
prato, então seu suporte está sendo solicitado por uma força de aproximadamente 1500 N. O efeito das 
acelerações angulares depende da distância entre o corpo em análise e o cg do veículo.

A aceleração quasestática resulta de oscilações da estrutura devidas à variação do vento médio.
A aceleração transiente é resultante da ação de rajadas de vento, cisalhamento do vento, separação 

de estágios e outras partes. O acendimento e o apagamento dos motores também produzem acelerações 
transientes. 

A aceleração aleatória provém dos fenômenos acústicos na decolagem, na passagem pelo transôni-
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co e na pressão dinâmica máxima. O acendimento e apagamento dos motores também podem contribuir 
nesse caso. 

As acelerações listadas que geram vibrações estruturais podem representar perigo para as estrutu-
ras primária e secundárias, conforme exemplificado a seguir:

n o prato de equipamentos é uma estrutura secundária bastante usual em foguetes e consiste em 
uma placa circular sobre a qual equipamentos de diferentes tipos são instalados. Admitamos que sua 
primeira frequência natural de vibração em flexão seja 200 Hz. Se essa placa receber uma excitação 
perpendicular à sua superfície e que oscile naquela frequência, então a placa entra em regime de vibração 
com amplitude crescente. Se a energia da força de excitação se mantiver, a placa e/ou sua fixação não 
suportarão o movimento e se fragmentarão. Note-se que a excitação originada pela queima dos motores 
é de caráter aleatório, contendo uma vasta gama de frequências, inclusive aquela citada. No entanto, a 
energia associada àquela frequência é pequena e não consegue excitar o modo de vibração da placa de 
forma danosa;

n o foguete tem seus modos naturais de vibração em flexão, torção e longitudinal, que podem ser 
excitados. Os casos mais conhecidos de excitação das frequências naturais do foguete se deram pela ação 
do sistema de controle que ao utilizar o próprio empuxo do motor principal tem energia suficiente para 
sustentar a excitação da estrutura primária. Alguns desses casos ocorreram, porque a interface lançador--
satélite não foi bem resolvida na análise acoplada, resultando em um comportamento do veículo diferente 
do estimado, e os cuidados para evitar que o sistema de controle excitasse o veículo foram voltados para 
a gama errônea de frequências. Em decorrência desse tipo de comportamento, o voo é interrompido com 
enorme prejuízo. 

n uma saia está no limiar da flambagem e a vibração precipita o colapso.
Por outro lado, as acelerações citadas têm grande influência sobre os equipamentos do veículo e do 

satélite e são transmitidas pelas estruturas primária e secundárias. A análise dessas influências é realizada 
de duas formas:

n simulação numérica, em geral empregando o Método dos Elementos Finitos; e
n testes de vibração dos módulos equipados no nível de qualificação.
Desse conjunto de ações resulta a compreensão do comportamento dos módulos sob carga dinâ-

mica e as eventuais correções do projeto. Iniciados os voos do veículo, as medições em voo confirmam 
ou trazem novos aspectos a serem considerados na qualificação dos módulos. É possível ocorrer uma 
falha após alguns voos do veículo, em razão de uma situação que estava no limiar da falha, mas que foi 
excitada além de sua capacidade naquele voo específico. Como veremos adiante, a confiabilidade de um 
sistema só se obtém pelo acúmulo de utilizações bem-sucedidas. 

5.6.2 Cargas térmicas
Durante o voo, o lançador é submetido às três formas de transferência de calor:
n convecção. Há duas fontes de calor por convecção em foguetes. A primeira se deve ao aque-

cimento do ar altamente comprimido pelo avanço do veículo, que forma a chamada camada limite. A 
segunda ocorre internamente aos módulos em que equipamentos eletrônicos estão em operação. Enquan-
to houver ar aprisionado em seu interior, o aquecimento dos equipamentos é transferido a outros pontos 
daquele ambiente por convecção;

n condução. As paredes externas se aquecem por convecção e, se forem condutivas, conduzem o 
calor para o interior dos módulos. Os equipamentos elétricos também transferem calor para seus suportes 
para ajudar a dissipação do calor de seus componentes internos;
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n radiação. O jato do motor é uma fonte de radiação de calor para as estruturas vizinhas à tubeira. 
Também o Sol aquece o foguete por radiação durante a cronologia de lançamento e no restante do voo.    

O conhecimento do ambiente térmico imposto ao veículo permite o dimensionamento de proteções 
térmicas, dissipadores ou outras formas de controle de temperatura. 

A determinação quantitativa dos fluxos de calor e das temperaturas envolve modelos matemáticos 
bastante elaborados, cuja solução passa pelos recursos de informática. Portanto, cabe aqui comentar 
aspectos qualitativos do assunto.

Durante a fase propulsada, o jato irradia calor, podendo afetar tubulações, cabeamento e equipa-
mentos instalados nas saias traseiras. Esse efeito se intensifica à medida que a densidade do ar diminui e a 
chama se expande. No caso de foguetes de sondagem estabilizados por empenas, a chama pode aquecer o 
porta-empenas e mudar a inclinação das empenas, produzindo uma dinâmica de voo adversa. Nesse caso, 
é preciso que o plano de saída da tubeira fique a uma distância suficiente da estrutura do porta-empenas, 
para não afetá-lo. Sob o aspecto de dano a equipamentos, há registro de que a irradiação do motor Castor 
IVB (produzido pela Thiokol) utilizado no programa MAXUS (programa europeu de experimentos cien-
tíficos) irradiou calor e queimou a tubulação de óleo do sistema de atuação da tubeira. O veículo perdeu 
o controle e foi destruído. Em voos posteriores, o foguete foi equipado com um escudo térmico entre a 
tubeira e a saia traseira. 

A convecção na camada limite do escoamento aerodinâmico é uma grande fonte de carga térmi-
ca para algumas partes do veículo. Para resistir às altas temperaturas, são usados materiais isolantes e 
materiais ablativos. Para se ter uma ideia da temperatura (T

f 
) na vizinhança do ponto de estagnação do 

escoamento aerodinâmico em uma superfície frontal ao fluxo de ar, utiliza-se a equação:

onde:
T

e
 = temperatura do escoamento na fronteira da camada limite;

r = 0,85, para escoamento laminar;
g = razão de calores específicos = 1,4 para o ar;
M

e
 = número de Mach na fronteira da camada limite.

Se a temperatura do ar for 0 ºC (273 K), e o veículo estiver a Mach = 2, a temperatura da parede 
será de 185 ºC. Em Mach = 3, a temperatura será de 420 ºC. 

A esse regime de temperaturas não é possível expor o alumínio, que começa a perder suas carac-
terísticas mecânicas a 100 ºC. Nas áreas em que ocorre a estagnação do escoamento supersônico, tais 
como nariz de coifa, bordo de ataque de empena, protuberâncias, é preciso utilizar proteções térmicas 
sobre alumínio ou partes feitas integralmente em materiais ablativos. No caso do VLS-1, foram adotadas 
as seguintes soluções:

n a Coifa Principal tem o nariz feito em material ablativo. As paredes são de chapa de alumínio 
revestidas de placas de cortiça;

n as coifas dos propulsores do primeiro estágio são integralmente em material compósito;
n a Baia de Equipamentos é revestida externamente por camadas de tinta isolante à base de óxido 

de zircônio;
n as cintas fixas e de separação são revestidas de borracha;
n nas saias traseiras do primeiro e do segundo estágio, são utilizados escudos térmicos fechando 

o espaço entre o divergente e a saia, para proteger os equipamentos ali instalados. Os estudos mostraram 
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que no terceiro e quarto estágios não há necessidade dos escudos, devido à distância entre o plano de 
saída da tubeira e os itens sensíveis à radiação.

Nos foguetes de sondagem nacionais, os bordos de ataque das empenas ou são protegidos ou são 
em material ablativo. O mesmo ocorre com as coifas.

Ainda no caso do VLS-1, durante a cronologia de lançamento, já fora da proteção da Torre Móvel 
de Integração (TMI), a irradiação solar somada ao calor gerado pelos equipamentos elétricos de bordo 
resulta em carga térmica muito elevada para os próprios equipamentos. Nesse caso, insufla-se ar frio no 
interior da Baia de Equipamentos, Baia de Controle e Coifa Principal. Os dutos de ar frio permanecem 
conectados ao foguete até a decolagem e são desconectados pelo movimento vertical do foguete, do 
mesmo modo que os umbilicais elétricos. 

5.6.3 Ventos, rajadas e cisalhamento
O vento é um fator climatológico importante para a preparação da decolagem e o voo de lançado-

res. Os ventos de superfície são medidos em Alcântara por torres anemométricas com altura dependente 
do regime de ventos em cada campo de lançamento. O tratamento dos dados dos vários anemômetros 
instalados, em diferentes pontos da torre, resulta em um perfil de vento a ser considerado nos ajustes que 
precedem a decolagem do veículo. Os foguetes de sondagem são bastante afetados em sua dispersão pe-
los ventos de superfície, porque a velocidade de decolagem ainda é baixa, mudando o azimute de lança-
mento pelo componente lateral do vento, ou a elevação pelo componente frontal. No caso dos lançadores 
com apenas controle de atitude no primeiro estágio, o veículo é empurrado, sofrendo desvio lateral em 
sua trajetória a ser compensado mais tarde pela guiagem em malha fechada.

A partir do último anemômetro, o vento é medido por sondas. Os tipos de sonda mais usados são:
n pequenos foguetes que liberam uma carga a cerca de 140 km de altitude. Essa carga é equipada 

com uma instrumentação e mede temperatura, pressão, umidade, magnitude e direção do vento. A desci-
da da carga nas camadas mais densas da atmosfera é feita por paraquedas;

n balões equipados com sensores que transmitem dados até 30 km de altitude;
n balão metalizado rastreado por radar. O rastreio resulta nas medidas de velocidade e direção 

do vento.
Esses dados de vento são utilizados no projeto e durante a campanha de lançamento das seguintes 

formas:
n ventos reais. Durante o projeto detalhado, são feitas simulações de controle e de cargas com 

grande banco de dados de ventos reais. O controle do veículo é solicitado mais pelas variações em mag-
nitude e direção do que pela magnitude em si do vento, quando se faz apenas o controle de atitude na fase 
atmosférica. A magnitude é importante quando o ângulo de ataque resultante gera momentos que venham 
a consumir o torque de controle. As cargas são afetadas tanto pela variação do vento, que pede atuação de 
forças de controle e pela magnitude, que produz momentos aerodinâmicos. O envelope de cargas em voo 
é obtido tomando-se os valores máximos dos esforços gerais, a cada instante de voo, obtidos para cada 
perfil de vento real. Esse tipo de trabalho consome muitas horas de máquina e homens-hora. Portanto, 
deve ser feito quando há grande certeza sobre a concepção do veículo. Para fins de simulação de cargas, 
só são relevantes os componentes horizontais do vento;

n rajadas. A rajada é a variação brusca da magnitude do vento e é caracterizada pela magnitude 
e pela espessura (altura). Nas simulações de cargas em voo, superpõe-se a rajada ao perfil de vento, em 
pontos críticos da trajetória, em que os esforços são mais elevados. É usual utilizar esse recurso no cálcu-
lo de cargas em instantes nos quais o carregamento ocasionado pelo vento é máximo, majorando o nível 
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de carregamento. A NASA (NASA, 1970) desenvolveu um perfil de rajada conhecido por (1 - cos), com 
o aspecto mostrado na figura 5.6.1:

Figura 5.6.1 Perfil de rajada 1 - cos

A espessura da rajada varia com o veículo e com o momento de sua aplicação na trajetória. Expe-
rimentam-se várias espessuras de modo que a solicitação seja maximizada. A espessura, ou velocidade 
da rajada, foi estabelecida pela NASA, em função de seus campos de lançamento, em 7,65 m/s. No caso 
do VLS-1, arbitrou-se em 10 m/s. Observa-se que a rajada contém três trechos distintos: a fase de cres-
cimento da magnitude do vento; o trecho de magnitude constante; e o trecho de magnitude decrescente. 
Para a definição detalhada do perfil da rajada, o leitor é convidado a ler o Apêndice do relatório da NASA 
citado, que pode ser obtido pela internet;

n cisalhamento. O cisalhamento mede o quanto a magnitude do vento muda entre duas camadas 
da atmosfera, ou seja, é a diferença de magnitude do vento estacionário em duas altitudes, dividida pela 
diferença de altitude, ou altura da camada. Se o sistema de medida do vento é preciso, então a altura da 
camada pode ser de 100 m, por exemplo, e em um sistema de menor resolução nas medições do vento, a 
altura pode ser de 500 m. Seu principal efeito se faz sobre o sistema de controle do veículo, que tem de 
ser capaz de superar aquele transiente. Do ponto de vista das cargas, o cisalhamento tem relevância se 
promover ângulos de ataque que influam na distribuição do momento fletor, ou pela excitação dinâmica 
estrutural. O cisalhamento também pode ser adicionado sobre o perfil de vento nas situações mais dimen-
sionantes, a exemplo da rajada;

n vento sintético. Os dados de ventos reais podem ser tratados estatisticamente, de modo a serem 
gerados perfis representativos dos ventos reais. Na figura 5.6.2 são ilustrados perfis sintéticos da Guiana 
Francesa, utilizados no projeto da família Ariane (Marty, 1986). A simulação com ventos sintéticos se 
faz na fase de projeto preliminar, pela sua simplicidade. 
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Imagem Jorge Amery

Figura 5.6.2 Perfis de ventos sintéticos

O leitor interessado em mais detalhes sobre a utilização de rajadas, cisalhamento do vento, ventos 
sintéticos e ventos reais, e seus efeitos sobre as cargas estruturais, deve consultar o relatório NASA SP-
8035 já citado.

5.6.4 Esforços gerais
Durante o voo, as estruturas primárias e secundárias do veículo são submetidas às forças e aos 

momentos que resultam em sua trajetória. A combinação dessas solicitações produz os esforços normal, 
cortante e momento fletor, sendo seu conjunto denominado “esforços gerais”, conforme a seguinte con-
ceituação:

n esforço normal. Considere uma seção transversal (também se utiliza o termo estação) qualquer 
do veículo e o resultado de todos os efeitos que produzem tração ou compressão nessa seção. Essa força 
resultante, atuante na direção do eixo de simetria do veículo, é a força ou esforço normal naquela seção. 
Na situação simples em que um lançador está na plataforma de lançamento, em cada seção transversal, o 
esforço normal é o peso de tudo que estiver acima daquela seção;

n esforço cortante. Considere uma seção qualquer do veículo e o resultado de todos os efeitos 
que produzem uma força paralela à seção. Essa força resultante transversal ao eixo do veículo é o esforço 
cortante;

n momento fletor. Considere-se o caso anterior da resultante transversal, que está situada a uma 
distância conhecida da seção transversal em questão. O momento fletor é o produto daquela resultante 
pela distância à seção. Na figura 5.6.3, é ilustrada a ação da força aerodinâmica normal distribuída sobre 
todo o veículo. A resultante transversal entre o nariz e a seção assinalada pela coordenada x tem magni-
tude C e está situada a uma distância b da seção. Nesse caso, o momento fletor, na seção, devido a C,  é 
dado por MF= C . b.

Imagem básica Jorge Amery

Figura 5.6.3 Ilustração do cortante e do fletor
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Somando as cargas entre o nariz e uma seção do foguete, obtemos as seguintes expressões dos 
esforços:

onde:
x = coordenada longitudinal com origem no nariz
N, C e MF são a carga axial, o cortante e o fletor, respectivamente;
Q = pressão dinâmica
S = área de referência 
C

x
 = coeficiente de arrasto

F = empuxo
A = arrasto total
M = massa total 
q = aceleração angular do veículo no momento em que se calculam as cargas.
A análise dos termos das equações nos dá as seguintes informações:
n o esforço normal é composto de dois termos. O primeiro representa a força de arrasto desenvol-

vida entre o nariz e a seção situada na coordenada x. O segundo termo resulta da aceleração longitudinal 
da massa compreendida entre os mesmos pontos;

n o esforço cortante é composto de três parcelas. A primeira resulta da força normal aerodinâmica 
desenvolvida entre 0 e x. A segunda se refere à aceleração linear produzida no veículo pela força normal 
aerodinâmica. As duas últimas parcelas são causadas pela aceleração angular do veículo;

n o momento fletor é causado pelo balanço de todos os momentos fletores causados pelas forças 
transversais na seção situada em x;

n salienta-se que os parâmetros utilizados no cálculo dos esforços são originados da trajetória, ou 
seja, representam o equilíbrio dinâmico do veículo submetido ao conjunto de forças aerodinâmicas, de 
controle, de empuxo e inerciais (resultantes das acelerações lineares e angulares). 

Na prática, divide-se o veículo em segmentos, cujas interfaces são locais em que se deseja conhe-
cer os esforços. As integrais são substituídas por somatórios. Um resultado típico de cálculo resulta em 
gráficos como o exemplificado na figura 5.6.4. 

Imagem básica Jorge Amery

Figura 5.6.4 Diagrama de momento fletor
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Os gráficos de esforços devem ter as seguintes características:
n o momento fletor deve se anular nas extremidades do veículo;
n o esforço normal é nulo no nariz e igual ao empuxo na região de escape dos gases;
n o cortante é nulo no nariz e igual ao componente transversal do empuxo na região de atuação 

do controle.
Na prática, algumas imprecisões podem ocorrer e as características acima não se verificam com 

exatidão.
Em uma análise de projeto, também são investigados os seguintes aspectos:
n em casos em que a flexibilidade do veículo é julgada importante, a simulação leva em conta 

os modos de vibração, que podem criar ângulos de ataque locais, influindo nas cargas aerodinâmicas e 
mesmo no centro de pressão;

n quando o veículo é controlado, o efeito de rajadas e cisalhamento do vento produz ângulos 
de ataque e deflexões do jato, para fins de controle. Essas situações produzem aumento do momento 
fletor. Estuda-se a influência de rajadas e cisalhamentos dos ventos no momento fletor, adicionando-os 
nas simulações de trajetória. No período de estudo da resposta do sistema de controle aos ventos reais, 
também são analisados os esforços gerais resultantes. Após todas as simulações, seleciona-se para cada 
seção do veículo o esforço máximo ocorrido e são traçados então “envelopes” para cada esforço. Esse 
resultado pode se tornar pessimista, ou otimista, para fins de projeto, já que a seção vai ser dimensionada 
estruturalmente para cargas que na realidade não ocorrem simultaneamente. 

O equacionamento para a obtenção da análise de tensões, vibrações e resposta dinâmica de um 
foguete movido por propulsão líquida foi desenvolvido por (Shklyarchuck, 1999). O documento faria 
parte de contrato de serviço a ser assinado pelo IAE e o MAI, em que este produziria o modelamento 
de simulação de cargas estruturais em lançadores. O contrato não foi firmado, mas o líder da equipe do 
MAI enviou-me extraoficialmente o relatório sobre o modelo matemático, em apreciação pelo trabalho 
feito em conjunto. Testemunhei outras atitudes semelhantes, em que profissionais colocaram a comunhão 
do saber acima dos interesses comerciais. Em cada uma dessas oportunidades, senti-me honrado e 
profundamente agradecido por ter convivido com pessoas de valor.

5.7 Desenvolvimento do foguete
Um foguete constitui um sistema complexo, caracterizado por:
n conjugação de várias áreas técnicas, no que se refere aos estudos de engenharia, à fabricação, 

aos testes e à utilização;
n interfaces com outros sistemas complexos: satélites e os sistemas de lançamento e rastreio.
As atividades inerentes a tais empreendimentos evoluíram ao longo do tempo e foram sistematizadas 

e regulamentadas. O leitor é convidado a ler a documentação disponibilizada gratuitamente na internet, 
pela European Cooperation for Space Standardization (ECSS).

No que se segue, é oferecida uma síntese da forma de condução de um desenvolvimento comple-
xo.

5.7.1 Fases do desenvolvimento
O desenvolvimento de um sistema complexo pode ser definido em fases, segundo ideias 

preconizadas pela NASA na década de 1960. A evolução das fases do projeto do VLS-1, adotada no 
início do projeto pelo seu gerente, o engenheiro Jayme Boscov, é esquematizada na figura 5.7.1, na 
próxima página.
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Imagem Jorge Amery

Figura 5.7.1 Fases do projeto

A Fase 0 constitui uma análise da missão em um sentido bem amplo, abordando:
n a avaliação da necessidade do projeto, como solução para um objetivo identificado, tal como 

inserir uma gama de satélites em certas órbitas, a partir de um campo de lançamentos;
n a avaliação de vantagens e riscos para o país, considerando aspectos políticos, econômicos, 

diplomáticos;
n  o engajamento da sociedade representada por universidades, empresas, centros de pesquisa.
A equipe de trabalho envolvida na fase é reduzida, sendo constituída de pessoas experientes no 

projeto e com visão ampla da vida nacional. São necessários poucos recursos financeiros e materiais para 
a realização da fase, que é concluída por um relatório, a ser submetido ao alto escalão governamental para 
eventual aprovação da continuidade dos estudos.

A Fase A é constituída dos estudos de viabilidade técnica. A mesma equipe da Fase 0 consulta 
especialistas das áreas de propulsão, estruturas, aerodinâmica e outras, para que sejam feitas avaliações 
e a adoção de soluções que garantam a robustez do projeto que se inicia. Nessa fase, são definidos os 
desafios tecnológicos a serem enfrentados, os sistemas a serem adquiridos e a margem desejada de de-
sempenho. 

A concepção do foguete se inicia pela sua propulsão, considerando que um foguete, de qualquer 
porte, é sinônimo de energia, já que é o meio de transporte que consome mais energia por quilo de carga 
transportada. O diagrama da figura 5.7.2 (Bruhn, 1967) traduz essa noção, mostrando a composição de 
massas de alguns meios de transporte.

Figura 5.7.2 Comparação de meios de transporte
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Tomando o exemplo do lançador Ariane 5, sua missão típica é a inserção de um satélite de sete to-
neladas em órbita de transferência geoestacionária. Para tanto, são consumidas cerca de 640 toneladas de 
propelentes líquido e sólido em cerca de 25 minutos, atingindo o perigeu da órbita a 200 km de altitude, 
com a velocidade de 36870 km/h.

O início da concepção se baseia nos seguintes dados fundamentais:
n missões a serem cumpridas, incluindo: massas de satélites de cada missão e as órbitas a serem 

alcançadas; 
n propulsão a ser utilizada (sólida, líquida); e
n prazo de desenvolvimento do foguete.
Inicia-se então um processo iterativo, no qual em cada ciclo da iteração são exploradas variáveis 

tais como:
n número de estágios: como pode ser visto na seção dedicada à repartição de massas, a decisão 

sobre o número de estágios é função da órbita a ser alcançada, do tipo de propulsão a ser empregada e 
da massa estrutural do foguete. Não existe solução única para a questão. A solução é fruto das decisões 
tomadas em cada um dos itens mencionados;

n motores a serem utilizados. É possível recorrer a motores já existentes ou desenvolvê-los. 
Trata-se da decisão mais difícil e fundamental a ser tomada sobre a concepção do foguete;

n massa estrutural: nela se englobam as massas de todos os itens que não são os propelentes que 
produzem o ganho de velocidade do foguete. Para obtê-la, é preciso tomar decisões sobre os materiais 
estruturais a serem empregados e sobre a concepção estrutural da estrutura primária. Além disso, estima-
tivas são feitas a respeito da massa dos equipamentos embarcados; e

n comportamento aerodinâmico: nessa fase, é empregada estimativa rudimentar do coeficiente 
de arrasto do foguete. 

Após alguns ciclos, a atividade apresentada revela as principais soluções para o futuro desenvolvi-
mento. Redige-se então a síntese dos estudos de viabilidade, criando a base para a realização dos estudos 
preliminares.

A escolha da concepção a ser desenvolvida se baseia em fatores técnicos, econômicos e políticos. 
Os dois últimos fatores em geral prevalecem na decisão, o que pode até inviabilizar o desenvolvimento, 
causando grandes frustrações.

Na fase seguinte de estudos preliminares, a constituição de cada estágio é identificada quanto aos 
módulos que o constituem e as funções a serem desempenhadas. Todas as características do sistema 
devem ser estimadas, tais como: histórico de massa, coeficientes aerodinâmicos, pilotabilidade, trajetória 
nominal, esforços gerais, frequências e modos de vibração. A equipe de trabalho é bem mais numerosa 
pelo maior envolvimento de especialistas em cada área. A fase se conclui com a redação das Especificações 
Gerais do sistema. Dada a importância desse documento, é usual congregar especialistas atuantes no 
projeto e especialistas externos para se proceder a uma revisão. A versão final das Especificações torna-
se o fundamento do desenvolvimento detalhado que se segue. Esse documento é o principal responsável 
pelo fracasso ou sucesso do projeto, no que concerne à esfera técnica.

A Fase B dedica-se à definição preliminar dos subsistemas e do sistema, ou seja, todos os sub-
sistemas são concebidos em detalhe, resultando os modelos de engenharia. Esses modelos devem ser 
construídos e ensaiados, demonstrando o acerto ou não da concepção. São identificados subsistemas 
cujo desenvolvimento deve obedecer a um severo acompanhamento e processo de qualificação. Esses 
subsistemas foram denominados Produtos à Configuração Controlada (PCC) e corresponderam àqueles 
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desenvolvimentos de alta complexidade. No VLS-1, o envelope motor, por exemplo, não foi considerado 
um PCC, já que seu desenvolvimento já havia sido feito durante o SONDA IV. O conjunto da tubeira 
móvel, no entanto, foi considerado um PCC, pela sua natureza e por representar um desenvolvimento 
inteiramente novo. No nível do sistema são elaborados os seguintes documentos:

n Plano de Desenvolvimento, que especifica: estudos, fabricações, testes de subsistemas e do 
sistema, os modelos de engenharia e o número de voos de qualificação. O modelo de engenharia é um 
modelo em escala real, de uma parte do veículo, que será submetido a ensaios de comprovação da con-
cepção; 

n Organograma Técnico, que define os responsáveis pelas várias facetas do desenvolvimento de 
cada subsistema, até o subnível que se considerar necessário. Esse documento também define a codifica-
ção dos subsistemas e as atividades correlatas;

n Relatório de Definição, que descreve todas as características essenciais de um subsistema;
n Banco de Dados, que compila todas as informações a serem usadas nos estudos de engenharia. 

Esse documento evolui durante o projeto e é administrado pela Engenharia de Sistemas, com o objetivo 
de prover uma base única de informações para todos os especialistas executarem suas tarefas.  

Nessa fase são idealizadas as maquetes do veículo, em escala reduzida ou nas dimensões reais 
(mock-up), que serão submetidas a ensaios. Salienta-se que o termo mock-up foi adotado também na 
língua portuguesa para identificar a maquete em tamanho real. No caso do VLS-1, foram planejadas:

n maquetes para ensaios aerodinâmicos. Estas são, em geral, reduzidas, por imposição da seção 
de teste dos túneis aerodinâmicos;

n Maquete de Análise Modal (MAM). Modelo, em escala real, usado para extração de frequências 
e modos naturais de vibração do veículo. A figura 5.7.3 visualiza o resultado da simulação do primeiro 
modo de vibração do VLS-1, por meio de modelo matemático ajustado pelos resultados de ensaio. A li-
nha central foi acrescentada para realçar o ventre do modo, situado entre o segundo e o terceiro estágio. 

Imagem IAE

Figura 5.7.3 Forma do primeiro modo de vibração do VLS-1

n Maquete de Integração e Redes Elétricas (MIR). É um mock-up usado para verificar a correção 
de todas as interfaces mecânicas e para a integração e o teste funcional das redes elétricas;

n Maquete de Lançamento Simulado (MAS). É um modelo em escala 1:1 usado para a simulação 
prévia de uma campanha de lançamento, com o objetivo de identificar quaisquer problemas não previstos 
no plano de operação. No caso do VLS-1, foi decidido não realizar essa etapa para economizar recursos 
e reduzir o cronograma da operação.

A Fase C tem grande semelhança com a anterior, no que tange aos trabalhos realizados, mas ao 
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seu final estarão prontos os desenhos de fabricação de todos os subsistemas, para que se inicie a fase de 
qualificação, em que os ensaios atingem os níveis mais severos. Concluída essa fase, são elaborados os 
documentos de revisão crítica da definição, para todos os PCC. Passa-se então à fase D de produção do 
primeiro protótipo de voo e alguns componentes dos protótipos subsequentes.

Na prática, os PCC evoluem em sua escala de tempo, podendo haver vínculos com outros subsiste-
mas. O grande marco de agregação dos subsistemas é o protótipo de voo. Um documento de engenharia 
necessário é o Plano de Montagem, que identifica todas as operações de integração do veículo de voo, 
estabelecendo: a sequência de operações, o ferramental, os responsáveis; e todos os recursos necessários 
à execução do Plano. 

Concluída a qualificação do veículo, passa-se à Fase E de produção seriada. A cada voo, as inter-
faces entre os três segmentos (lançador – satélite – campo de lançamento) precisam ser resolvidas para a 
operação de lançamento seja bem-sucedida. 

5.8 Confiabilidade
Esta seção foi revista e ampliada pelo Dr. Sílvio Fazolli, especialista em confiabilidade e inspeção 

radiológica do IAE.
O conceito de confiabilidade tem grande aplicação nas áreas tecnológica e produtiva, principal-

mente em sistemas que precisam operar corretamente em ambiente adverso, os armamentos são um 
exemplo, e naqueles em que a falha pode ser catastrófica, como no caso de aviões, satélites, foguetes. A 
obtenção de um sistema de alta confiabilidade requer atitudes específicas nas fases de projeto, testes e 
fabricação. Para perfeito entendimento, a definição de confiabilidade, adotada pelos órgãos de normali-
zação, é explicitada abaixo. 

A confiabilidade de um item é a probabilidade de que o mesmo desenvolva com sucesso sua 
missão, num determinado período de tempo e em condições pré-estabelecidas.

Embora sintético, o texto acima tem grande repercussão em sua aplicação e sua profunda com-
preensão é fundamental para o sucesso de empreendimentos complexos. No entanto, deve ficar claro, 
desde já, que o investimento no nível elevado de confiabilidade é também elevado, diante do número de 
testes necessários à demonstração da confiabilidade, ao tempo necessário para executá-los e ao nível de 
profissionais envolvidos.

O estabelecimento da confiabilidade inicial de um lançador de satélites se dá já no projeto prelimi-
nar, quando são tomadas decisões importantes tais como:

n aplicação de redundâncias;
n aplicação de itens já qualificados e com confiabilidade estabelecida;
n proposta de desenvolvimento de itens e subsistemas simples e de fácil qualificação; e
n arquitetura simples.
Sabendo que um sistema complexo é formado de subsistemas que são formados por equipamentos 

e estes por componentes, um conceito que afeta a confiabilidade dos equipamentos e se estende até o 
sistema é a aplicação das estruturas em série e em paralelo. A título de ilustração, tomemos dois com-
ponentes iguais e com confiabilidade de 0,9 ou 90%. Se ligados em série, a confiabilidade do conjunto 
será: 0,9 x 0,9 = 0,81. Se ligados em paralelo, a confiabilidade do conjunto será: [1 – (1-0,9)x(1-0,9)] = 
0,99. Salienta-se que a composição de confiabilidades resulta da teoria das probabilidades, já que, como 
definida acima, a confiabilidade é uma probabilidade.
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Na prática a aplicação do conceito acima nem sempre é possível. Por exemplo, nos lançadores de 
satélites comerciais, equipamentos como o sistema inercial e o computador de bordo são redundantes, 
dentro do conceito de aumento da confiabilidade de equipamentos utilizados em paralelo. No caso do 
VLS-1, só há um computador de bordo e um sistema inercial, porque não seria possível acomodar todos 
os equipamentos necessários a bordo. O restante da rede elétrica é inteiramente redundante.

Os componentes exercem papel central nessa discussão, pois um mesmo componente pode ser pro-
duzido e comercializado com diferentes níveis de confiabilidade e preço. Os de mais alta confiabilidade, 
a chamada confiabilidade militar, nem sempre são vendidos pelo país produtor. A complexidade do mer-
cado de componentes de alta confiabilidade tem como base dois fatores: o primeiro é consequência da 
própria definição de confiabilidade, ou seja, no caso da área aeroespacial, o componente foi submetido a 
testes que comprovam sua adequação às condições aeroespaciais, sendo que isso não se aplica ao mesmo 
componente com aplicação a um equipamento de fácil acesso e substituição e que é fabricado em grandes 
quantidades. O outro fator diz respeito às restrições impostas pelos detentores de tecnologia aeroespacial 
que praticam a reserva de mercado.

Na fase de testes, grande cuidado deve ser tomado quanto à qualificação ambiental de cada item 
desenvolvido. Nos testes de qualificação, os exemplares dos equipamentos podem ser submetidos a ní-
veis de solicitação mais estressantes que aqueles esperados na operação do equipamento. Essa solicitação 
adicional serve para verificar as margens existentes nos equipamento e assim finalizar o desenvolvimento 
do equipamento, resultando o congelamento de sua configuração. No caso dos lançadores, os módulos 
estruturais que abrigam equipamentos eletrônicos devem ser qualificados ambientalmente, sabendo que 
a fase de voo atmosférico solicita severamente os equipamentos. Esses ensaios devem ser realizados com 
os equipamentos ligados e operando em suas funções. Vencida a qualificação, as chances de sucesso 
aumentam muito. Conforme já discutido, o VLS-1 não teve seus módulos equipados qualificados, o que 
traz insegurança quanto ao sucesso do voo.

Vencida a qualificação, iniciam-se os testes de confiabilidade, nos quais são utilizados os níveis de 
solicitação da fase de operação. Os testes são repetidos até que seja atingido o nível de confiança deseja-
do para a confiabilidade a ser estimada. O conceito de nível de confiança é ilustrado através de um exem-
plo com itens pirotécnicos. Imagine-se um lote de dez itens fabricados, do qual selecionamos dois e estes 
são bons. O sucesso obtido é de 20%. Se em um lote de cem peças, testam-se vinte itens bons, o sucesso 
é também de 20%. No entanto, devido ao maior número absoluto de sucessos, em relação ao primeiro 
experimento, existe maior confiança no segundo lote de que os itens não testados sejam bem sucedidos. 
Surge então o conceito de confiança, que se relaciona com o número de experimentos bem sucedidos. 

Concluídos os testes de confiabilidade, os equipamentos serão fabricados para uso. Durante a 
fabricação, qualquer alteração no processo produtivo pode comprometer todo o esforço anterior, de con-
cepção e testes. Sendo assim, é estabelecido um forte e detalhado controle ao longo deste processo.

Retornando à definição de confiabilidade, convém salientar algumas ideias poderosas que ali se 
encerram:

n a confiabilidade é expressa através de uma probabilidade, ou seja, é um número entre 0 e 1, ou 
em termos percentuais, entre 0 e 100%. Em se tratando de uma probabilidade, há a possibilidade de que 
o item produzido não opere conforme o desejado. A obtenção dessa probabilidade depende da natureza 
do item com o qual lidamos. Merecem ênfase três tipos: os de ação instantânea, os de ação contínua e os 
aplicativos de computador (software).

No cálculo da probabilidade dos itens de ação instantânea, tais como os pirotécnicos, utiliza-se 
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a lei binomial. No cálculo da probabilidade de itens de ação continua, tais como os equipamentos ele-
trônicos, sua falha irá ocorrer ao longo do tempo de funcionamento e obedece a uma lei exponencial 
decrescente, expressa por e-lt. Um exemplo de item de ação contínua são os elementos estruturais da área 
espacial, cuja confiabilidade pede ser estabelecida em termos determinísticos, pelo uso de coeficientes 
de segurança ou estatísticos. Os projetos desenvolvidos no IAE utilizam coeficientes de segurança e a 
estrutura é dimensionada de modo que em nenhum de seus pontos os limites sejam violados. No caso 
dos aviões, existe o interesse em diminuir sua massa porque, ao longo de tantos quilômetros de uso, há 
economia de combustível se houver economia de massa. Nesse caso, critérios estatísticos são usados em 
lugar de critérios determinísticos, porque resultam em estruturas mais leves. Salienta-se que, no caso dos 
aviões, são feitas inspeções periódicas nos elementos estruturais, e os elementos críticos são continua-
mente monitorados por microfones sensíveis às emissões acústicas.

O cálculo da confiabilidade de software é realizado já há anos por instituições internacionais, 
segundo metodologia própria.

Os itens pirotécnicos não podem ser testados funcionalmente, então é preciso que sua confiabi-
lidade seja tão alta quanto a responsabilidade de sua aplicação, para que a possibilidade de falha seja 
desprezível na prática. Portanto, ao se comprar itens pirotécnicos, o preço inclui o lote produzido para 
demonstrar a confiabilidade do lote entregue. 

Esses itens caracterizam-se por admitir apenas dois comportamentos: sucesso ou falha. A probabi-
lidade de se obter m sucessos em n tentativas é expressa por uma distribuição binomial, com a seguinte 
expressão:

onde:

p = probabilidade de um item funcionar
q = probabilidade de um item falhar
Na prática, quando se quer estabelecer a confiabilidade de um item pirotécnico, deseja-se saber 

com que confiança foi obtida. O resultado do tratamento matemático dessa questão é expresso em tabe-
las, sendo apresentado um resumo abaixo, em que se relaciona o número de testes a serem feitos com os 
níveis de confiabilidade e de confiança a serem atingidos. 

Tabela 5.8.1 Número de itens a serem testados

Portanto, se quisermos um item com confiabilidade de 0,99, ou 99%, para termos uma confiança 
no lote fabricado de 80%, teremos que queimar 160 itens, antes de entregar o lote do cliente. 

Para diminuir o preço final de um item pirotécnico, é preciso que os lotes fabricados sejam maio-
res. Para tanto, as indústrias automobilística e aeronáutica buscam a padronização, para que todos usem 
os mesmos itens. 

Confiabilidade
Confiança (%)

50 80 99,9
0,999999 69 315 1 609 440 6 907 760

0,99 69 160 688
0,9 7 15 66
0,5 1 3 10
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Alternativamente, pode ser usado o método de Bruceton, no qual o item terá sua confiabilidade 
atingida não pelo alto número de testes, mas pelas maiores margens dos ensaios, em relação aos níveis 
esperados durante a operação do item.

n o item deve ser capaz de operar por um período de tempo e em condições pré-estabelecidas. 
Isso significa que seu desenvolvimento só é concluído se o item for qualificado para aquelas condições, 
ou seja, os testes de qualificação precisam ser bem sucedidos. Para entender melhor a importância des-
sas condições comparemos a aplicação de um mesmo tipo de item em situações diferentes. Tomemos o 
caso de uma resistência elétrica aplicável a equipamentos eletrônicos. Sua aplicação a um equipamento 
de som doméstico não impõe requisitos ambientais severos e a sua durabilidade não é mais tão longa, 
devida à rápida obsolescência do equipamento. Se esta resistência for utilizada numa unidade de injeção 
eletrônica de um carro, o fator ambiental é mais severo (altas e baixas temperaturas, vibração intensa) e a 
durabilidade deve ser maior. Portanto, os materiais, a qualificação e a produção daquela resistência serão 
mais criteriosos para satisfazer a nova confiabilidade. Se a resistência for empregada em equipamento 
militar, as exigências são ainda mais severas pelo ambiente a ser enfrentado e à impossibilidade de re-
paro em momentos críticos. Uma das decisões fundamentais de projeto é o nível de confiabilidade dos 
componentes eletrônicos: militar, espacial, aeronáutico, automobilístico ou convencional. No VLS-1, 
os componentes têm confiabilidade militar. Nas cargas úteis TEXUS, são empregados componentes da 
indústria automobilística, e esta é a tendência de emprego no setor de foguetes de sondagem.

Note-se que o item, para o qual se deseja estabelecer a confiabilidade, pode ser um sistema com-
pleto, um equipamento ou um componente. No caso de um sistema tal como um lançador, seu bom 
funcionamento depende de um elevado número de subsistemas, equipamento e itens individuais. Já foi 
comentado que os itens em série resultam em um conjunto de menor probabilidade. Se definirmos um 
nível de confiabilidade para o conjunto, ou sistema, então a confiabilidade dos itens em série deve ser 
mais elevada que a do sistema. A aplicação de redundâncias permite que a confiabilidade de dos itens 
operando em paralelo aumente a redundância do sistema. Já foi comentado que, no VLS-1, toda a rede 
elétrica é duplicada com exceção do computador de bordo e do sistema inercial. Em lançadores comer-
ciais, a redundância é completa. Para tanto, é necessário um terceiro computador que supervisiona os 
outros dois e supervisiona também os resultados dos sistemas inerciais redundantes. 

Apesar de todos os cuidados tomados para elevar a confiabilidade de um lançador de satélites, 
acidentes ocorrem:

० como já comentado, no primeiro voo do VLS-1, a falha na ignição de um dos motores do primei-
ro estágio se deu num item pirotécnico redundante, em que ambas as linhas de fogo falharam; 

० no primeiro voo do Ariane 5, apesar de sua confiabilidade estimada ser alta, o veículo se de-
sintegrou aos 39 s após a decolagem. A origem da falha foi o aproveitamento de parte do aplicativo de 
bordo utilizado pelo Ariane 4 sem que fossem verificadas todas as consequências para o Ariane 5.  Essa 
tarefa realizada a posteriori mostrou que o acidente ocorreria (Lions, 1966). Portanto, não houve falha no 
veículo, e sim falha humana, que também contribui para a confiabilidade do veículo; e

० outros exemplos documentados que podem ser encontrados na internet, em (Harland, 2005), e no 
educativo documentário “Foguetes em Chamas”, apresentado pelo Discovery Chanel.

A confiabilidade de um lançador pode também ser estabelecida de duas formas: pela confiabilida-
de presumida e pela confiabilidade real. 

A confiabilidade presumida ou estimada é obtida pelo cômputo das confiabilidades de seus com-
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ponentes. A lógica aplicada à missão do VLS-1 utilizou o método do Diagrama de Blocos de Confiabi-
lidade. Esse método inclui:

० descrição hierárquica da estrutura e das conexões entre os componentes;
० descrição da sequência de eventos, ao longo do tempo, de todos os componentes;
० banco de dados de confiabilidade de todos os elementos, da seguinte forma:

• os equipamentos eletrônicos comprados prontos têm sua confiabilidade atestada;

• os equipamentos desenvolvidos e qualificados especificamente foram montados a partir de com-
ponentes de confiabilidade atestada. Portanto, é possível obter a confiabilidade do equipamento;

• os itens pirotécnicos foram comprados com confiabilidade certificada;

• os componentes estruturais foram qualificados e tiveram sua confiabilidade estabelecida em 
100%;

• os motores tiveram suas confiabilidades estabelecidas pela contagem de sucessos e falhas nos 
testes em bancos de prova; e

• os sistemas de separação tiveram suas confiabilidades estabelecidas em 100%.
Entre outros fatores, a decisão do lançamento do primeiro VLS1 também se baseou no valor final 

da confiabilidade da missão do VLS-1, estimada em 0,9292, considerando a taxa de falha contida no 
banco de dados. Ainda foi gerado um segundo valor para a confiabilidade, considerando o valor dobrado 
da taxa de falha, pois se tratava do primeiro voo e não se conhecia exatamente o ambiente a que os com-
ponentes seriam submetidos, resultando a confiabilidade de 0,8632, e finalmente também foi gerado um 
terceiro cálculo considerando um número quatro vezes maior de taxas de falha inicial. Nesse caso resul-
tou a confiabilidade de 0,7445. A sistemática e os resultados citados estão registrados em (MAI, 1995).

A confiabilidade real é obtida pela contabilização do número de voos bem-sucedidos e malsuce-
didos. Nesse caso, o IAE, em toda sua história já lançou mais de 120 foguetes e possui um índice global 
de confiabilidade acima de 96%, muito parecido com o de instituições pioneiras e de referência na área 
espacial. O foguete de sondagem VSB-30 tem 100% de confiabilidade, porque não apresentou falha até 
seu último voo. O fator humano tem se mostrado o principal fator de perda de confiabilidade por decisões 
mal tomadas ou erros operacionais. O fator econômico também é importante, quando os investimentos 
diminuem, como se notou a queda de confiabilidade em relação aos lançadores de satélites da antiga 
URSS, no período de transição para a economia de mercado.
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Capítulo 6 - Infraestrutura
Cabe a esta obra apenas ilustrar aspectos da infraestrutura necessária ao desenvolvimento e à pro-

dução de foguetes, dando ênfase no que somos autônomos e no que não somos. Cada área a ser citada 
constitui um universo que pode abrigar atividades além das relativas aos foguetes. Serão abordados os 
meios de produção, testes e de controle da qualidade. A infraestrutura de lançamento é abordada nos 
capítulos 3, 4 e seção 5.7. 

O IAE (2009) publicou um documento fotográfico das conquistas do Instituto, que permite a vi-
são geral dos investimentos feitos em infraestrutura aeronáutica e espacial. A obra tem valor histórico e 
estético e merece ser consultada. 

6.1 Infraestrutura de produção
Quando se fala na produção de itens de um foguete, devemos abranger as seguintes especialidades: 

mecânica, eletrônica, química e pirotecnia. Embora haja atividades comuns entre elas, serão discutidos 
aspectos bem típicos de cada uma.

Produção mecânica
No que se refere à fabricação ou produção mecânica dos foguetes produzidos até o momento pelo 

IAE, o parque industrial brasileiro foi estabelecido. Destacam-se as parcerias entre empresas e o Governo 
Federal na implantação de meios de produção, tais como:

n a instalação do forno de tratamento térmico dos envelopes motores S43 na antiga Eletrometal (Su-
maré, SP), em que a empresa arcou com a obra civil e o Governo comprou os equipamentos do forno e sua 
instalação. Na época, a empresa investiu acreditando em um projeto militar que acabou não se concretizan-
do. Mesmo assim, a empresa cumpriu suas tarefas no tratamento térmico dos lotes de envelopes motores. A 
figura 6.1 mostra um envelope motor saindo da primeira etapa (austenitização) do tratamento térmico (TT). 
Posteriormente, a empresa foi comprada pela Villares Metals, que assumiu os mesmos encargos até que veio 
a solicitar a retirada do forno, porque sua área era de baixa produtividade e interferia no projeto de expansão 
da empresa. Após longa busca por outro local, o forno foi instalado na empresa Metal Paulista Metalúrgica 
Ltda (Cotia, SP). No entanto, a dificuldade em manter o forno em operação levou à decisão de abandonar o  
aço 300M e desenvolver o aço maraging para uso nos envelopes motores S43.

n a CONFAB (Moreira César, SP), apesar de se dedicar a grandes equipamentos do setor petroquí-
mico, aceitou o desafio de produzir os envelopes motores S43. O mérito da empresa consistiu em aceitar 
trabalhar com um item frágil para os seus padrões, que necessitava de treinamento específico de seus pro-
fissionais e que geraria ganhos insignificantes dentro de sua carteira de trabalho. Mas o desafio de criar a 
máquina de soldagem, levantar os parâmetros de soldagem e finalmente obter o envelope motor foi atraente, 
e todos os lotes foram fabricados com êxito. Em meados de 2013, fui informado de que a empresa aceitou 
o novo desafio de desenvolver, em parceria com o IAE, o processo de soldagem do aço Maraging, para 
uso nos envelopes motores. A postura da empresa é exemplo de vanguardismo e de competência técnica e 
gerencial;

n a Lord Elastic (São Paulo) aceitou desenvolver as proteções térmicas flexíveis e se encarregou de 
sua aplicação no interior dos envelopes motores junto com o lençol de borracha que constitui a proteção tér-
mica da membrana cilíndrica. Em 2010, a empresa faliu, e o IAE, após avanços e retrocessos para encontrar 
um novo parceiro industrial, identifico uma CENIC (São José dos Campos) a possibilidade de continuidade 
do serviço;
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Imagem IAE

Figura 6.1 TT do EM S43

n a supracitada CENIC é o resultado do desmembramento da Composite, formada por servidores 
do IAE que se especializaram nas áreas de fabricação em material compósito de envelopes motores, pás 
de cata-vento e automação. Após alguns anos de existência, a Composite se desmembrou em três empre-
sas autônomas: a CENIC que passou a produzir para o programa de foguetes o envelope motor do S44 e 
os divergentes de vários motores. A figura 5.4.12 mostra um vaso de pressão sendo bobinado na empre-
sa; a Tecsis que se especializou na produção de pás de cata-vento e tem hoje renome internacional; e a 
Compsisque tem atuação expressiva em sistemas de controle e automação, tendo participado do projeto 
do banco de controle de testes e lançamento do VLS-1. 

Há ainda muitos outros exemplos de íntima participação das indústrias brasileiras no programa 
de desenvolvimento de foguetes. Todas elas são dignas de mérito porque o trabalho para o programa 
espacial representa alguns dissabores:

n o volume de trabalho é pequeno e descontínuo. Em muitas situações, a empresa precisa treinar 
novas equipes para produzir novo lote, por causa do longo intervalo entre as encomendas;

n o trabalho é delicado no que diz respeito a tolerâncias e ao acabamento mais fino, o que deman-
da a melhor mão de obra das empresas;

n o processo licitatório ou de leilão mistura empresas de competências muito diferentes. Em 
alguns casos, é preciso cancelar a licitação e efetuar outra com novo desgaste para todos. Torna-se cada 
vez mais comum as boas empresas se recusarem a participar desses eventos;

n o pagamento dos serviços não tem a presteza necessária. 
O Brasil ainda não entrou na produção de sensores inerciais que requeiram mecânica de altíssima 

precisão. A inexistência da indústria nacional de acelerômetros inerciais é uma séria limitação à autono-
mia espacial.

No campo dos materiais, há deficiências alarmantes:
n chapas de alumínio estrutural. As chapas usadas em módulos equipados são importadas;
n fibra de carbono estrutural. O IAE abriga o desenvolvimento da fibra de carbono, mas, ao longo 

dos anos, o esforço necessário a ser feito pela sociedade não ocorreu. O tratamento dado a esse programa 
de desenvolvimento é o mesmo que o do programa espacial; e
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n blocos de carbono-carbono. O que foi dito em relação à fibra de carbono estrutural se repete 
para o carbono-carbono. 

Produção eletrônica
Existe no país a capacidade instalada de produção e integração de placas de circuito impresso com 

bom nível de sofisticação, mas a carência de componentes em toda a sua extensa gama mantém-se ao 
longo das décadas. Salienta-se que a aplicação espacial necessita de componentes confiáveis quando sub-
metidos aos ambientes já mencionados. O país tem capital humano para desenvolver e produzir muitos 
dos itens necessários, mas falta política industrial e tecnológica.

Na área de equipamentos eletrônicos, o país acumula ao longo de décadas as seguintes dívidas 
imperdoáveis e debilitantes:

n computador de bordo para o VLS-1, embora as competências existam;
n bloco sensor inercial. Essa novela tem muitos capítulos, mas sem desfecho positivo. No mo-

mento, está em processo de qualificação o sistema SISNAV que consiste de girômetros de fibra óptica e 
acelerômetros inerciais assistidos por um computador e seus algoritmos, constituindo um sistema inercial 
solidário (strapdown). Uma forte razão para o sucesso do empreendimento foi o financiamento direto da 
FINEP ao pesquisador titular, o qual teve a liberdade de gerir seus recursos financeiros e contratar recur-
sos humanos, tornando-se assim quase que totalmente independente do paralisante sistema de adminis-
tração pública, totalmente incompatível com a dinâmica do desenvolvimento tecnológico. Note-se que, 
em se tratando de dinheiro público, as licitações foram feitas, mas com a dinâmica necessária. Some-se 
à razão do sucesso a capacidade de realização da equipe montada, demonstrando que o capital humano 
existe. Atualmente o sistema está funcionalmente qualificado, mas não será qualificado ambientalmente, 
diante da indefinição do rumo a ser tomado no Programa Espacial Brasileiro;

n pulse code modulator (PCM). Esse é o equipamento que lê os vários sensores a bordo, processa 
suas informações e as entrega a um transmissor para que os dados de voo sejam analisados. No passado, 
houve o desenvolvimento do equipamento no IAE, que chegou a voar, mas não foi produzido industrial-
mente, e nem foi aproveitado no VLS-1;

n transmissor de bordo. A sua história é a mesma do PCM;
n receptor e decodificador de telecomando. Esse equipamento é usado para receber a ordem 

emitida do solo de terminação do voo, decodificá-la, e transmiti-la aos pirotécnicos.  
Produção química
Vamos nos ater à produção de propelente, embora a esfera da produção química para a área de 

foguetes seja mais ampla. 
As formulações de propelente utilizados nos foguetes de sondagem e no VLS-1 envolvem os três 

componentes básicos (perclorato de amônio, resina polibutadiênica hidroxilada e alumínio em pó) e uma 
variedade de aditivos e catalisadores.

O perclorato de amônio teve uma usina piloto projetada e construída pelo então IAE. Posterior-
mente, foi estabelecida a produção na empresa AEQ, que é a atual fornecedora do produto, que tem 
outras aplicações industriais.

A resina teve sua produção piloto também desenvolvida no IAE e foi repassada para a Petroflex, 
subsidiária da Petrobrás. Em 2007, a Petroflex foi vendida para uma empresa alemã, que decidiu não mais 
produzir aquela resina. Esse fato testemunha a ausência de estratégia do Programa Espacial Brasileiro. 
Existem negociações para que alguma empresa nacional assuma a produção, mas, até que isso ocorra, 
paira grande incerteza sobre a possibilidade compra do produto no mercado internacional. Essa resina é 
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produzida com qualidade industrial e qualidade militar. O programa espacial tem usado o tipo militar. Uma 
alternativa seria o desenvolvimento do propelente que utilizasse a resina industrial, o que está em estudo.

O alumínio em pó só é produzido pela Alcan. Devido à pouca quantidade comprada para a pro-
dução de propelente, a empresa não participa das licitações e leilões eletrônicos. Só resta a alternativa 
de comprar de grandes compradores por preço inconveniente. Recentemente, o IAE fez gestões junto à 
Alcan para que esta respondesse aos seus processos de compra, e a demanda foi acolhida.  

Quanto aos aditivos, há aqueles não produzidos no Brasil e de difícil acesso no mercado interna-
cional. As negociações e suas incertezas constituem motivo de desgaste do pessoal técnico que precisa 
se envolver com o assunto.

A instalação de produção de propelente localiza-se em Jacareí, na Usina Coronel Abner (UCA). 
Suas instalações permitem a execução de todas as etapas de produção do propelente, a partir das matérias-
primas, e de seu carregamento e cura no interior do envelope motor. O centro da operação é o macerador, 
no qual se faz a mistura dos componentes do propelente, resultando uma batelada de cerca de duas tone-
ladas. A figura 6.2 mostra instalação da caçamba, contendo uma batelada de propelente, sobre a câmara 
de carregamento, em cujo interior está o envelope motor a ser carregado. No caso dos motores S43, são 
necessárias quatro bateladas. Ao final do carregamento do propelente, a câmara é fechada e o motor é 
submetido ao vácuo e à vibração para eliminação de bolhas de ar. Em seguida, o motor é colocado em 
uma estufa por uma semana, para que se faça a cura do propelente, na qual passa do estado pastoso para 
o de uma borracha rígida. A usina é um complexo industrial que requer constante manutenção para poder 
operar. As ferramentas administrativas disponíveis impedem as intervenções tempestivas de manutenção 
causando, atrasos nos carregamentos de motores. 

Imagem IAE

Figura 6.2 Carregamento do motor S43
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Produção pirotécnica
Para o VLS-1, foi desenvolvida toda a linha pirotécnica, que consistia em iniciadores eletropiro-

técnicos, detonadores, cordão detonante, dispositivo mecânico de segurança (DMS) e a carga oca linear. 
Esse desenvolvimento contou com a parceria da empresa RJC (Lorena, SP). Com o não acendimento de 
um dos motores do primeiro estágio do VLS-1 PT01, houve a decisão de eliminar o DMS e o cordão 
detonante dos próximos veículos, como já comentado. Após esse período, houve um recuo no interesse 
da RJC em se dedicar aos itens da área espacial. O acidente do VLS-1 V03 provocou o restabelecimento 
do sistema de segurança usado no PT01. Devido à paralisação dos desenvolvimentos internos naquela 
linha de ação, buscou-se no exterior a solução técnica. Após discussão de um ano com a empresa GRTs 
Makeyev, a equipe técnica concluiu ser inviável o emprego de alguns itens, descartando assim a opção. 
Foram iniciadas negociações com fornecedores franceses, recebendo a PyroAlliance o contrato de for-
necimento. Embora os itens sejam de alta confiabilidade e oriundos do projeto Ariane, com estabilidade 
política para futuros fornecimentos, ficam claras novamente duas situações:

n falta de autonomia na área pirotécnica de todos os itens de alta confiabilidade; e
n falta de investimento na conclusão dos itens desenvolvidos no país.
No momento, há uma equipe técnica no IAE capaz de retomar os desenvolvimentos necessários, e 

há a possibilidade da parceria industrial, mas falta a vontade de conduzir o PEB. 

6.2 Infraestrutura de testes
O investimento em infraestrutura de testes é alto e comparável ao esforço de desenvolvimento do 

próprio foguete. As instalações têm grandes dimensões e são equipadas com instrumentos sofisticados e 
operados por profissionais especializados. Tomando como exemplo a UCA, as instalações de ensaio mais 
vultosas foram concebidas e construídas com antecedência para apoiarem o desenvolvimento do VLS-1. 
Foi uma situação feliz porque se deu na época em que ainda eram feitos os investimentos no programa 
espacial. Serão escolhidos alguns tipos de testes para ilustrar as respectivas instalações.

Testes estruturais
Os testes estruturais dividem-se em estáticos e dinâmicos. Os testes estruturais estáticos de maior 

vulto beneficiaram-se da infraestrutura instalada à época do desenvolvimento do avião Bandeirante. Parte 
da atividade de testes de aeronaves permaneceu nas instalações do antigo IPD, hoje incorporado ao IAE, 
para dar apoio: aos novos aviões da Embraer; às atividades de modernização de aeronaves militares; e às 
investigações de acidentes de aeronaves. Quanto aos ensaios dinâmicos, ou de vibração, estão instalados 
cinco vibradores atendendo a faixa de 6 kN a 289 kN. Assim foi possível efetuar a qualificação ambiental 
de equipamentos e os testes de aceitação dos módulos equipados do VLS-1. O vibrador de maior capaci-
dade foi instalado mais recentemente, e permite a qualificação de módulos equipados. 

Testes estáticos de motores sólidos
Um dos segmentos da UCA é o banco de provas de motores sólidos com empuxo até 600 kN. O 

banco permite a medição do empuxo, pressão interna e temperaturas durante a queima do motor. Além 
disso, permite o acionamento do sistema de atuação do vetor empuxo, medindo os componentes trans-
versais do empuxo. A queima de um motor é um espetáculo digno de se ver. A figura 6.3 mostra o motor 
S44 girando em seu banco de provas. A figura 6.4 mostra a queima do S44 em rotação.

Testes estáticos de motores líquidos
Na década de 1990, foi despertado o interesse no desenvolvimento da propulsão líquida no IAE. 

Foi organizado um curso ministrado por professores do Instituto de Aviação de Moscou (MAI), no qual 
as aulas teóricas foram dadas no IAE e as práticas no MAI. Findo o curso, a ideia era manter os novos
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Imagens IAE

Figura 6.3 S44 em rotação

Figura 6.4 Tiro do S44 em rotação

especialistas em grupo e trabalhando em projetos de motores líquidos, sendo um deles o sistema de 
controle de rolamento do VLS-1, de procedência russa. A ideia não se concretizou, e uma das razões 
foi a necessidade de pessoal para os trabalhos do VLS-1, e aos poucos foi se dissolvendo a equipe. 
Adicione-se ainda a perda de dois profissionais no acidente do VLS-1 V03. No final da década de 1990, 
esteve no então CTA/IAE o Prof. Yuri Sikharulidze, especialista em reentrada atmosférica, tendo atuado 
no projeto da navete russa Buran. O professor veio a convite do Dr. Paulo Moraes Jr., que na época era 
gerente do projeto SARA (Satélite de reentrada atmosférica). Dentre as atividades do Prof. Sikharulidze, 
foi elaborado um estudo de evolução do VLS-1 com a paulatina substituição dos motores sólidos por 
motores líquidos (Sikharulidze, 2001). O primeiro passo seria a substituição do motor S44 por um motor 
líquido com empuxo de 14715 N. Um dos orientados do professor, o então major Avandelino Santana 
Júnior, recebeu a incumbência de retomar a construção do laboratório de propulsão líquida, que estava no 
esqueleto. O major levou a cabo sua missão que incluía um banco de provas com capacidade para testar 
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motores com até 20 kN de empuxo. A boa qualidade das instalações e a infraestrutura de testes suscita-
ram a ideia de que o laboratório evoluísse para uma Divisão de Propulsão, o que ocorreu pela migração da 
Subdivisão de Propulsão da Divisão de Sistemas Espaciais. Dessa forma, potencializou-se novamente a 
atividade de propulsão líquida. Há que se esclarecer que recursos financeiros foram alocados à atividade 
de propulsão líquida por meio de uma fundação de apoio sem fins lucrativos, o que permitiu agilidade 
e a contratação de serviços de engenharia. Prova-se mais uma vez que se as ferramentas forem dadas, o 
objetivo é cumprido. 

Testes do sistema elétrico
O item essencial de teste das redes elétricas é o próprio banco de controle usado na operação de 

lançamento do VLS-1. Este equipamento fica permanentemente do IAE, e é transportado para o CLA a 
cada operação de lançamento. O banco teve seus requisitos especificados pelo IAE, ficando a execução 
do hardware a cargo da Compsis e a execução do software a cargo da ATECH (São Paulo, SP). Sua 
utilização se faz em três modalidades:

n testes no laboratório de integração da Divisão de Eletrônica. Nesse laboratório são integrados 
e testados os módulos equipados do VLS-1. Os módulos são ligados ao banco de controle, que permite a 
verificação das funcionalidades elétricas dos módulos em separado ou em conjunto. A figura 6.5 mostra 
os módulos equipados interligados durante os testes das redes elétricas;

ImagemIAE

Figura 6.5 Testes da rede elétrica do VLS-1

n testes de aceitação ambiental na Divisão de Integração e Ensaios (AIE). Nesses testes, os mó-
dulos equipados são instalados sobre o vibrador e conectados ao banco de controle que permanece na 
Divisão de Eletrônica (AEL). As funções elétricas são testadas enquanto os módulos são submetidos à 
vibração; e

n testes e apronto do sistema elétrico do veículo no CLA. Nesse caso, o banco de provas é ins-
talado na casamata próxima à Torre Móvel de Integração. Os testes e o apronto são feitos por meio dos 
umbilicais conectados ao foguete.
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Testes de sistemas de separação de estágios
Os testes que solicitaram maior esforço de realização foram os de separação do primeiro estágio 

e da Coifa Principal. 
O Prédio de Integração do Lançador (PIL) da AIE permite a integração do VLS-1 em seu tamanho 

natural. Nessa instalação foi realizada, no início de 1991, a separação de um dos motores do primeiro 
estágio, com o objetivo de verificar:

n a funcionalidade do sistema de separação como um todo;
n os efeitos de uma possível dispersão entre os atuadores de separação; e
n a dinâmica de separação.  

Imagem IAE

Figura 6.6 Primeiro teste de separação do 1ºestágio VLS-1

A figura 6.6 mostra o aparato de teste, em que o motor alijado será recolhido pela rede de proteção. 
Observam-se as nuvens de gases produzidos pela ação dos COL dos braços superiores e inferiores. Mais 
recentemente, evoluíram as ideias a respeito de serem extraídas mais informações do teste, para aumentar 
a confiança em seu sucesso em próximo voo. Note-se que, em nenhum dos dois voos do VLS-1, foi pos-
sível chegar ao momento de acionamento dessa separação. Foi então idealizada uma série de cinco testes 
em que os quatro propulsores do primeiro estágio seriam separados, com os seguintes objetivos:

n verificação da simultaneidade de atuação dos atuadores de separação;
n medição dos atrasos dos acionamentos pirotécnicos;
n medição da propagação do choque mecânico em módulos equipados;
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n medição da dinâmica de separação dos quatro propulsores; e
n estabelecimento da confiabilidade do sistema de separação. 
Foram realizados apenas três ensaios, nos quais foi encontrada baixa dispersão no corte dos atua-

dores e na ação dos afastadores dos motores do primeiro estágio. Foi decidido não realizar os dois últimos 
ensaios, que completariam o volume de dados preconizado para o estabelecimento da confiabilidade em 
solo do sistema de fixação e separação do primeiro estágio do VLS-1. A figura 6.7 mostra o aparato de 
teste e a sequência de separação dos motores do primeiro estágio. Nesses ensaios, os motores alijados 
ficam suspensos após a separação.

Imagem IAE

Figura 6.7 Sequência do ensaio de separação completa do 1º estágio VLS-1

Quanto à Coifa Principal, todos os itens fabricados passam pelo ensaio de separação, fazendo 
parte da aceitação para voo. O teste é ilustrado na figura 6.8, na qual as semicoifas estão se soltando do 
simulador do saiote dianteiro do S44, para caírem nas redes de proteção.

Imagem IAE

Figura 6.8 Ensaio de separação da Coifa Principal do VLS-1



267

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Teste de simulação híbrida do sistema de controle do VLS-1
O teste de simulação híbrida do sistema de controle visa, em sua etapa mais completa, simular o 

voo do foguete com a presença dos seguintes itens do veículo: computador de bordo, aplicativo de bor-
do, sistema sensor inercial e os atuadores de controle. Para tanto, é necessária uma instalação de testes 
que disponha de mesa de três eixos, onde é instalado o módulo sensor inercial, para que os movimentos 
angulares da trajetória do foguete sejam realizados. Esse laboratório encontrava-se em operação em 
1997, tendo passado por atualização e aprimoramento concluídos em 2001. O laboratório abrigou todo 
o desenvolvimento do VLS-1, na área de controle, e a preparação dos voos dos três primeiros protóti-
pos. A figura 6.9 mostra a instalação do ensaio. À esquerda está um banco de alimentação de óleo dos 
atuadores da tubeira simuladora do terceiro estágio. Atrás da mesa em que os técnicos estão reunidos, 
está o sistema de controle da mesa de três eixos e o computador que simula a trajetória e os algoritmos 
de controle. Ao fundo e à direita, está a mesa de três eixos, onde se instala o sensor inercial, no caso, a 
plataforma giroestabilizada. Na extremidade direita está o teodolito de alinhamento da plataforma com 
o Norte geográfico.

Imagem IAE

Figura 6.9 Ensaio de simulação híbrida do VLS-1

Em julho de 2008, o Dr. Waldemar de Castro Leite Filho recebeu a incumbência de gerenciar 
o projeto SIA, que se iniciou no Instituto de Estudos Avançados (IEAv), com apoio da FINEP, pelo 
desenvolvimento de girômetros a fibra óptica. O novo gerente pode transferir o antigo laboratório para 
novas instalações em outro prédio e ampliou seu parque de equipamentos com, por exemplo, nova mesa 
de três eixos. Além disso, montou equipe de profissionais que desenvolveu e qualificou funcionalmente 
em solo:

n o bloco sensor inercial solidário que utiliza os girômetros à fibra óptica; e 
n os algoritmos de navegação do bloco inercial.
Acumula-se assim mais uma evidência da capacidade de realização dos profissionais brasileiros, 

quando recebem a oportunidade.
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6.3 Infraestrutura de controle da qualidade
Cada profissional envolvido em um projeto deve zelar pela qualidade de seu trabalho e daqueles 

com os quais faz interface. Existem, no entanto, formas de controle que exigem equipamentos e pessoal 
especializado. O texto se detém sobre a metrologia de fabricação mecânica e a radiologia, embora outras 
formas existam nos vários setores.

A metrologia de fabricação mecânica verifica as cotas essenciais de cada peça fabricada e mapeia 
superfícies de alta responsabilidade tais como:

n o interior das tubeiras para investigação de excentricidade e inclinação do eixo de simetria. As 
peças que não passam na inspeção são submetidas à avaliação de um comitê que decide pelo aproveita-
mento ou refugo; e

n a membrana cilíndrica dos envelopes motores, onde podem ser identificados amassamentos e 
ovalizações excessivas.

A inspeção radiológica é aplicada a linhas de soldagem e a motores carregados com propelente. A 
potência dos equipamentos e as técnicas de inspeção evoluíram, sendo possível identificar descolamen-
tos entre a proteção térmica e o envelope motor e entre o propelente e a proteção térmica, sobretudo na 
região dos domos. Uma nova unidade radiológica foi implantada na UCA, evitando assim que os motores 
carregados sejam transportados para o IAE apenas para este fim.

Como comentário final, salienta-se brevemente a existência de outros tipos de infraestrutura exis-
tentes dentro e fora do campus do DCTA, e que são necessários ao desenvolvimento de foguetes:

n a Divisão de Materiais (AMR) do IAE apoia o desenvolvimento de novos materiais ou os 
desenvolve integralmente. Além disto, dispõe de recursos de análise metalográfica e de composição de 
materiais orgânicos;

n o túnel de vento subsônico da Divisão de Aeronáutica (ASA) é utilizado nas pesquisas dos 
efeitos dos ventos de superfície nos campos de lançamento, permitindo o ajuste de modelos matemáticos 
de simulação da presença de falésias e outros obstáculos naturais, torres, prédios e outras instalações; 

n o Instituto de Fomento Industrial (IFI) que dispõe de padrões primários para a aferição de 
instrumentos de medição. O IFI também é o responsável pela avaliação da qualificação dos foguetes 
desenvolvidos;

n o Instituto tecnológico de Aeronáutica (ITA) que forma e especializa muitos dos profissionais 
da área espacial. Muitas vezes os professores do ITA participaram de desenvolvimentos de subsistemas 
e de modelos matemáticos dos foguetes em desenvolvimento. Sua Biblioteca Central tem acervo funda-
mental para o desenvolvimento de foguetes;

n o Laboratório de Integração e Testes (LIT) do INPE dispõe de muitos recursos já utilizados 
pelo IAE; e

n o Instituto de Pesquisas Energéticas e Nucleares (IPEN), situado no campus da Universidade de 
São Paulo (USP), que efetuou as neutrongrafias dos itens pirotécnicos fabricados no Brasil.
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Conclusão
Os assuntos abordados podem ser explorados em grande profundidade e estão em permanente 

evolução. Na forma em que foi apresentado, o livro pode ser utilizado como um manual pelos engenheiros 
de sistemas, aos quais cabe conhecer a essência dos conceitos, para poder entender as razões dos 
especialistas e tomar decisões não tendenciosas. Cabe também às lideranças das equipes especializadas 
conhecer a essência das outras equipes especializadas, promovendo assim um clima de equilíbrio e 
do melhor aproveitamento das potencialidades e limitações impostas ao projeto, conduzindo todas as 
equipes ao desenvolvimento sinergético de um projeto. Nesse ambiente, espera-se que a engenharia de 
sistemas conduza o projeto com harmonia técnica  e  assuma a responsabilidade pelas decisões difíceis. 
Nessa lide, devem ser estimulados e exercidos os estudos aprofundados e suas comprovações por meio de 
experimentos na tomada de decisões técnicas, tomando o lugar de opiniões de cunho intuitivo.

É aconselhável ter em mente as recomendações do Dr. Marshall Kaplan (1995), algumass das quais 
já foram citadas ao longo dos capítulos, por terem sido vividas nos projetos nacionais. São apresentados 
alguns comentários que facilitam a conexão com o material apresentado:

n “Para lançamentos verticais, a razão empuxo/peso deve ser superior a 1,0.” Parece óbvia a 
recomendação, mas o cuidado com o nível de aceleração na decolagem tem repercussão importante para 
os foguetes de sondagem e para os lançadores de satélites.

n “O maior fator de perda de energia na trajetória ascendente é o campo gravitacional.” Uma 
forma de diminuir esta perda é a decolagem do foguete em altitude.

n “A mais baixa inclinação de órbita obtida pela injeção direta é igual à latitude do campo de 
lançamento.” Deste fato resulta o conceito de janela de lançamento.

n “Tubeiras mais longas são associadas a motores para grandes altitudes.” As tubeiras mais 
longas e de maior área de saída são aquelas adaptadas ao voo em atmosfera rarefeita.

n “Os lançadores descartáveis atuais levam massas de carga útil na faixa de 1 a 4% da massa de 
decolagem.” Esta constatação resulta do nível de tecnologia disponível l atualmente, no que se refere à 
propulsão e à massa estrutural.

n “Nunca se deve depender apenas dos resultados da Mecânica dos Fluidos Computacional 
para obter as propriedades aerodinâmicas de um novo veículo.” Tanto a MFC quanto o MEF são 
ferramentas poderosas de simulação, mas que dependem da qualidade dos dados fornecidos e também 
das limitações de suas ferramentas. O uso de tais métodos só deve ser feito com o conhecimento prévio 
da física do resultado. De outra forma, os acidentes ocorridos já demonstraram o perigo em não aplicar 
a recomendação.

n “Na maioria dos casos, o voo ascendente deve seguir o giro gravitacional para obter o mínimo 
ângulo de ataque possível.” Os critérios de segurança de voo podem obrigar o veículo a efetuar manobras 
dentro da atmosfera em que o ângulo de ataque nominal não seja nulo. A consequência é que o sistema 
de controle e a estrutura serão mais robustos.

n “A parte mais fraca de um lançador descartável é normalmente a coifa.” A coifa está em 
balanço, em relação a sua interface com a estrutura primária do lançador, e está submetida às cargas 
aerodinâmicas. Por só poder ser alijada em altitude elevada, sua massa deve ser minimizada para 
favorecer o desempenho do lançador, resultando margens estruturais mínimas.

n “A trajetória ascendente de um lançador sólido sempre inclui uma fase balística para permitir 
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o alinhamento do vetor velocidade com a horizontal local.” A trajetória do VLS-1 espelha este fato. 
Há duas razões que se conjugam para tal procedimento: a primeira é a necessidade de embarcar mais 
energia que a estritamente necessária para a missão, para evitar que perdas imprevistas comprometam 
o desempenho do lançador; e a segunda é a não utilização do sistema de controle do vetor empuxo no 
último estágio, que nos motores sólidos compromete a massa satelitizável. A fase balística permite a 
manobra de apontamento antes da ignição do motor de inserção em órbita.  

n “A injeção direta em órbita de transferência de grande altitude é mais eficiente energeticamente 
que a inserção em uma órbita intermediária de espera.” No caso da órbita de espera ou estacionamento, o 
propelente e a massa do tanque adicionais fazem parte do satélite e a propulsão é do satélite. No caso de 
injeção direta na órbita de transferência de grande altitude (GTO, por exemplo), aquelas massas estão no 
estágio orbital, cuja massa de combustível será consumida por um motor de melhor desempenho.

n “Pelo menos metade da massa de decolagem do veículo é consumida no primeiro estágio de 
um lançador não reutilizável.” A maior fração da perda gravitacional ocorre nessa fase, em que acontece 
o maior trecho vertical do voo e a massa do lançador é também maior.

n “Veículos lançados na vertical são aerodinamicamente instáveis.” Para ser lançado na vertical, 
o veículo precisa dispor de sistema de controle de atitude que o obrigue a seguir a trajetória nominal. 
O sistema de controle, por sua vez, pede que o veículo tenha pouca estabilidade ou instabilidade. 
Normalmente, a segunda situação predomina.

n “A engenharia de foguetes não é uma ciência exata.” Não há uma única solução de projeto de 
lançador para satisfazer a missão postulada. 

n “A massa de carga útil crescerá mais que a capacidade do veículo, durante o desenvolvimento.” 
Antes do desenvolvimento, tanto a previsão da massa do satélite quanto o desempenho do lançador são 
otimistas. A realidade sempre revela perdas.

n “Deve-se iniciar o projeto do veículo com margem de 20% sobre a massa de carga útil prevista 
para a missão.” Essa recomendação é o antídoto proposto para resolver a situação apresentada no item 
anterior.

n “Não se deve divulgar a verdadeira capacidade de seu lançador, até que tenha sido negociado o 
maior preço possível pelo excesso de peso de carga útil.” 

n “Depois de ter sido estimado o custo de desenvolvimento de um novo lançador, multiplique-o 
por pelo menos 3.” São muitos os fatores envolvidos na real evolução do custo de desenvolvimento 
de um lançador. Se tomarmos o VLS-1 como exemplo, o fator deve ser bem maior que 3, facilmente 
explicável pelo contexto em que ocorreu seu desenvolvimento.

n “Ao projetar um veículo não reutilizável, devem-se prever estágios superiores de alto 
desempenho e estágios inferiores simples e baratos.” Este fato é explicável pela sensibilidade de massa 
de cada estágio do lançador.

n “A cada redução pela metade do preço do quilo lançado, o mercado triplica.” 
n “Alguns dos parâmetros mais importantes para o cliente de um lançador são: confiabilidade; 

disponibilidade de lançamento e custo.”
É meu desejo ardente que este livro também estimule os leigos no assunto a se interessarem pelo 

desenvolvimento tecnológico em geral do país e, em conseqüencia, pelo domínio nacional do transporte 
espacial.

No que concerne às opiniões expressas sobre o Programa Espacial Brasileiro, fi-lo sem culpar 
nenhum indivíduo ou instituição, por acreditar que as falhas sejam conjunturais. Mesmo um líder 
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carismático e capaz só poderia alavancar as realizações inerentes a um sistema complexo, como um 
lançador de satélites, se houvesse a mobilização dos recursos apontados como necessários, os quais 
dependem das decisões dos escalões mais altos dos Poderes Nacionais. Para fundamentar essa opinião, 
evoco o recente sucesso da sonda New Horizons que chegou às proximidades de Plutão e gerou um 
volume copioso de informações. Quem leu o noticiário pôde observar o alinhamento de esforços do 
Congresso americano, da NASA, dos órgãos de pesquisa e desenvolvimento e da indústria na realização 
de um feito admirável, de longo termo e de vasta repercussão.



272

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Bibliografia
ANDRADE, Hilzete P. C, Proteções Térmicas Rígidas, Curso de Reciclagem em Tecnologia Espacial, 

FUNCATE-CTA/IAE, São José dos Campos, 1998.
BAKER, David; DAILY Ruth, User´s Guide for DAB Ascent v2.0, Dab Ascent Inc, Denver, 1996.
BAKER, E. H. et al., Structural Analysis of Shells, New York, McGraw Hill, 1972.
BALL, K. J.;OSBORNE, G. F, Space Vehicle Dynamics, Oxford, Clarendon Press, 1967.
BARRÈRE, Marcel et al, Rocket Propulsion, Amsterdam, Elsevier, 1960. 
BEMENT, Laurence J.; SCHIMMEL Morry L, .A manual for pyrotechnic design, development and 

qualification, NASA Technical Memorandum 110172, NASA, Langley, June 1995. 
BISMARCK-NARS, Maher Nars, Finite Elements in Applied Mechanics, AIAA Education Series, New 

York, 1998.
BORESI, Arthur P., Advanced Mechanics of Materials, 4th Edition, John Wiley & Sons, New York, 1985.
BOSCOV, Jayme et al, Rocket motor cases in 300M steel – a pioneer development performed in the Brazilian 

Space Programme, Loen, Norway, 5 -11 May 1985, Proceedings of the 7th ESA Symposium on European Rocket 
& Balloon Programmes and Related Research (ESA SP-229, July 1985).

BOSCOV, Jayme, Estudo Analítico Prospectivo da Área Espacial - Segmento Lançadores, AEB, Brasília, 
1998.

Boynton, Richard;Wiener, Kurt, How to calculate mass properties – An engineer´s practical guide. 
Seattle, USA, 18 – 20 May 1987, 46th Annual Conference of the Society of Allied Weight Engineers.

BRANCO, Renato M, Propelentes Sólidos, Curso de Reciclagem em Tecnologia Espacial, FUNCATE-
CTA/IAE, São José dos Campos, 1998.

BRUHN, E. F.; ORLANDO, J. I.;MEYERS, J. F., Analysis and Design of Missile Structures, Tri-State 
Offset Co., Cincinnati, 1967.

COLLINS, Jack A., Failure of Materials in Mechanical Design, New York, John Wiley, 1981.
CORNELISSE, J. W. et. al., Rocket Propulsion and Spaceflight Dynamics, Pitman, London, 1979.
DFVLR, TN 12/76.Analysis and specification of  trajectory program “ROSI”, input program “WEIGHT”, 

plot program “ROSIPLOT”,vol. 1, DLR, Germany, Sept. 1976.
DEL BASSO, Steve, International Space Station Microgravity Environment Design & Verification, Space 

Technology and Applications International Forum Conference Proceedings, Albuquerque, New Mexico, January 
1999.

DEL BASSO, Steve et al, International Space Station Microgravity Analytical Model Correlation and 
Update, 41st Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, AIAA 2003-10026 – 9, Reno, Nevada, January 2003.

DOLINSKY, Mauro M.IAE – Presença Brasileira no Espaço, 003/AVD-P/92, IAE, São José dos Campos, 
1992.

DON WHITE CONSULTANTS, Inc., A handbook series in eletromagnetic interference and compatibility, 
3rd printing.Germantown, MD, EUA: Don White Consultants, Inc, 1978.

EADS, The step Beyond – Aerospace and Environment. The dawn of eco-efficiency, 1, 2008, pp 20-21, 
Bremen.

FOUST, Jeff, Price, reliability, and other challenges facing the launch industry, The Space review, EUA, 
March 25, 2013.

FRANCO Jr, Odilon C.; NOGUEIA, Valmir J.; VILLAS BOAS, Danton J. F., Sistemas de separação dos 
estágios em tandem do veículo lançador de satélites VLS-1, XVI Congresso Brasileiro de Engenharia Mecânica, 
TRB1202, pag. 286, 2001.

FRANCO Jr, Odilon C., VLS-1 Sistemas de separação de estágios – revisão crítica – (síntese), Workshop – 
IAE, São José dos Campos, novembro de 2004. 



273

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

GOMES, Raul M., Manual de treinamento em segurança de voo. Baependi, março de 2013. 
HARLAND, David M.; LORENZ, Ralph D., Space systems failures – disasters and rescues of satellites, 

rockets and space probes, Springer and Praxis, Chichester, UK, 2005.
HEXCEL publication TSB124.
HRISAFOVIC, N., VLS- Revue des Specifications – Rapport Final, CNES, Evry, França, 14 de novembro 

de 1986.
Instituto de Aeronáutica e Espaço, Conquistas – Os desafios e as realizações do Instituto de Aeronáutica e 

Espaço, São José dos Campos, 17/10/2009.
ISAKOWITZ, S. J, International Reference Guide to Space Launch Systems, AIAA, New York, 1991.
INPE, Curso de Tecnologia de Satélites, São José dos Campos, setembro a novembro de 1999.
IGDALOV, I. M. et al., Lançadores de satélites e foguetes como objetos de controle,  Edição DNU, Ucrânia:, 

Dniepropetrovsk, 2007(em ucraniano).
JONES, Robert M., Mechanics of Composite Materials, McGraw-Hill, New York, 1975. 
JULES, Kenol, Working in Microgravity Environment: “A Primer”, NASA Glen Research Center, March 

6 – 8, 2001, 4th Annual Microgravity Environment Interpretation Tutorial.
KAPLAN, Marshal H., Launch Vehicle Systems Design and Engineering, A Three Day Presentation Focused 

on Current Developments in the Launch Vehicle Industry, Lecture handout, São José dos Campos, 1995.
KASEMODEL, Antônio C. M. et. al, Situação do Projeto do Veículo Lançador de Microsatélites VLM, 

591-000000/B0001, IAE, São José dos Campos, 01 de agosto de 2005.
KOKS, Don, Does the centrigugal force hold the Moon up?, 2003, disponível em http://math.ucr.edu.
LARSON, Wiley J.;WERTZ, James R., Space Mission Analysis and Design, 3rd Edition, 7th Printing. 

Dordrecht: Kluwer Academic Publisher, New York, 2005.
LEIONEL, Dan, “NASA Books Delta 2 Encore, Buys First Falcon 9Satellite Launch”, Space News, July 

23, 2012
LEITE FILHO, W. C.; PINTO, P. S., “Guidance Strategy for Solid Propelled Launchers”, AIAA Journal of 

Guidance, Control and Dynamics, vol. 21, no 6, p. 1006-1009, New York, 1998.
Lions, J-L., « Ariane 5 Echec du vol 501 – Rapport de la Commission d´Enquête », Qualité Espace Magazine, 

France, no 29, 1996.
MAI, Analysis of the VLS Mission Reliability - Report no 2 to Agreement of Supply 011-CTA/C-95, 

Moscow, October 1995.
MALYSHEV, Venyamin V. et al., Aerospace Vehicle Control Moden Theory and Applications. AIR Books, 

Campinas, 1996. 
MARTY, Daniel, Conception des Véhicules Spatiaux,  Masson, Paris, 1986.
MARTY, Daniel, Systèmes spatiaux - Conception et technologie, Masson, Paris, 1994.
MEIROVITCH, Leonard., Analytical Methods in Vibration, The MacMmillan Co., New York, 1967.
MEIROVITCH, Leonard., Methods of analytical dynamics,  McGraw-Hill, New York, 1970.
MELO, F.E.; LEITE FILHO, W.C.; PIETROBOM, H.C., “Pointing Algorithm for Reentry Orbit Injection 

with Uncontrolled Last Stage”, Journal of Aerospace Technology & Management, São José dos Campos, Vol.4, 
No 3, p. 307-316, Jul.-Sep., 2012.

MICHENER, James A., Hawaii,  Corgi Books, London, 1967, pp. 1046-7.
NASA, Wind loads during ascent, NASA SP-8035, Langley, June 1970.
NASA, 4th Annual Microgravity Environmental Interpretation Tutorial, NASA Glenn Research Center, 

March 6-8, 2001.
NASCIMENTO, Marco A. C., Relatório da Investigação do acidente ocorrido com o VLS-1 V03, em 22 de 

Agosto de 2003, em Alcântara, Maranhão, CTA, São José dos Campos, fevereiro de 2004.
PALMERIO, Ariovaldo F.; MORAES Jr., Paulo M.; BARTHOLOMEU, Rubens S. O., Lanceur VLSS 

- Rapport d’etudes système sur la configuration d’avant projet, relatório IAE 590-000000/B1031, São José dos 



274

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Campos, 05/07/1984.
PALMERIO, Ariovaldo F.; et al., The Development of the VSB-30 Sounding Rocket Vehicle, St. Gallen, 

Switzerland, 2-5 June, 2003, Proceedings of the 16th ESA Symposium on European Rocket and Ballon Programmes 
and Related Research.

PALMERIO, Ariovaldo F.; et al., Results from the First Flight of the VSB-30 Sounding Rocket, Sandefjord, 
Norway,30 May – 2 June, 2-5 June, 2005, Proceedings of the 17th ESA Symposium on European Rocket and 
Balloon Programmes and Related Research.

PALMERIO, Ariovaldo F., Critério de pilotabilidade para estudos preliminares, relatório IAE, 02/GER-
V)02, São José dos Campos,  20 de maio de 2002.

PALMERIO, Ariovaldo F.; DEL MONACO Luiz R., Especificação do Veículo Lançador de Satélites 
VLS-1, relatório IAE 590-000000/B2019, São José dos Campos, 05/08/2011.

PIETROBOM, Hilton C.; LEITE FILHO, W. C., Study on Guidance Strategy for Solid Propellant Launcher, 
Karlsbad, Czech Republic, Proc. of 8th International ESA Conference on Guidance, Navigation and Control 
Systems, 2011.

PINHEIRO, Afonso P. M., Composição pirotécnica utilizada em pontes elétricas de eletropirotécnicos, 
dissertação de mestrado em Engenharia Química, Instituto Tecnológico de Aeronáutica, São José dos Campos, 
2002.

REDDY, J. N., An Introduction to the Finite Element Analysis,  McGraw Hill, New York, 1984.
ROARK, Raymond J.; YOUNG, Warren C., Formulas for Stress and Strain, 5th Edition, McGraw-Hill, New 

York, 1975,.
SALYUT D. B., Critical Design Review (CDR) of the VLS Project, Moscou, Rússsia, 1992.
Schlingloff, Hanfried., SKYNAV A Design Tool for Space Launcher Analysis and Flight Performance 

Optimization, Ingenieurbüro Dr. Schlingloff Publications, Bad Abbach, Germany, 1991. 
Schlingloff, Hanfried., Astronautical Engineering, An Introduction to the Technology of Spaceflight, 

Ingenieurbüro Dr. Schlingloff Publications, Bad Abbach, Germany, 2005.
SELDING, Peter B. de, “AsiaSat Books ILS Launch as Hedge Against SpaceXDelay”, Space News, June 

22, 2012.
SELDING, Peter B. de, “Space Forecast Predicts Satellite Production Boom”, Space News, June 15, 2009.
SHAMES, Irving H., Mechanics of Fluids, 2nd Edition, McGraw-Hill, New York:, 1982.
SHklyarchuck, F. N., Methodology for Simulation of Strucutural Loads on Launch Vehicles, Moscow 

Aviation Institute, Moscow, 1999.
SIKHARULIDZR, Yu. G. et al., Ballistic Analysis of VLS-1 Modification by the Use of Liquid-Propellant 

Rocket Engine – Volumes 1 e 2, relatório IAE RT 007/ASE/01, São José dos Campos, 25/06/2001.
SPACE NEWS, Iridium Signs Backup Launch Contract with ISCKosmotras, June 22, 2011.
SUTTON, George P.; BLIBARRZ, Oscar, Rocket Propulsion Elements, 8th Edition, John Wiley & Sons, 

New York, 2010.
SUTTON, George P., “Liquid Propellant Rocket Engines in the United States”, J. Propulsion & Power, Vol. 

19, No. 6, Nov-Dec 2003, pp 978-1007.
THOMSON, William T., Introduction to Space Dynamics, Dover Publications, New York, 1986.
TSIOLKOVSKII, Konstantin E., Trabalhos sobre Técnicas de Foguetes (em russo), Editora Ovoronguiz, 

Moscou:, 1947.
TURNER, Peter., Formulação para cálculo de massa de um ioiô, (em inglês),comunicação pessoal em 

agosto de 2013.  
VAN DYKE, Milton, An Album of Fluid Motion, The Parabolic Press, Stanford, 1982.
VIA SATELLITE, Details of New Japanese Cost-Cutting Launch Vehicle Leaked, August 27, 2009.
VILLAS BOAS, Danton J. F., Desenvolvimento do sistema de separação do primeiro estágio do VLS-1, 

pag. 155, 2001, XVI Congresso Brasileiro de Engenharia Mecânica, TRB0791



275

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

ZEAMER, Richard J., Thrust vector Control by Liquid Injection for Solid Propellant Rockets, paper no 75-
1225, Anaheim, California, September 29 – 01 October, 1975, AIAA/SAE 11th Propulsion Conference.

WEYDERT John, C., A discussion of rocket vehicle joint characteristics, Sandia Laboratory, Albuquerque, 
May 1, 1968.

WOWK, Arnaldo., Sistemas Elétricos de Veículos Espaciais, Curso de Reciclagem em Tecnologia 
Espacial,FUNCATE-CTA/IAE, São José dos Campos, 1998.



276

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA



277

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Colaboradores
Colaboraram com informações, ilustrações e revisões aos seguintes profissionais: 
Dr. Adriano Gonçalves (coordenação técnica - IAE), 
Afonso Paulo Monteiro Pinheiro (pirotecnia - IAE), 
Dr. Algacyr Morgenstern (aerodinâmica - IAE), 
Brig Carlos Antônio de Magalhães Ksemodel (Diretor – IAE), 
Diná Tiemi Inagaki (projeto mecânico - IAE), Eduardo Dore (gerente VSB-30 - IAE), 
Fábio Eduardo de Almeida (análise estrutural – IAE), 
Fernanda Soares Andrade (diagramação – SindCT), 
Flávio de Azevedo Corrêa Jr (projeto mecânico - IAE), 
Jaime Maurício Penha (projeto mecânico e massas - IAE), 
João Batista de Lima (cobertura fotográfica – IAE), 
Dr. João Luiz Filgueiras de Azevedo (aerodinâmica - IAE), 
João Ribeiro Jr (projeto e fabricação mecânica – IAE), 
Jorge Elias Amery Neto (ilustração - IAE), Jorge Roberto Wolf (projeto mecânico - IAE), 
José Alberto Mendes Bernardes (sistemas propulsivos - IAE), 
Leonardo Antônio Roxo (informática - IAE), 
Luiz Roberto Del Monaco (eletrônica, engenharia de sistemas - IAE), 
Marcus Hoerschinger (DLR/MORABA), 
Mariana Carvalho Pinto (revisão geral do texto), 
Mario de Lepine (Arianespace), 
Peter Turner (DLR/MORABA), 
Sidney Sérvulo Cunha Yamanaka (trajetografia - IAE), 
Dr. SilvioFazzoli (confiabilidade - IAE), 
Toshiaki Yoshino (propulsão, engenharia de sistemas - Mectron), 
Dr. Waldemar de Castro Leite Filho (controle de foguetes - IAE), 
William Stanisce Correa (sistemas propulsivos - IAE), 
Wilson Stanisce Correa (banco de controle - IAE), 
Wilson K. Shimote (propulsão - IAE), 

aos quais agradeço pela receptividade em colaborar e por terem sido grandes colegas de trabalho, com mui-
tos dos quais o relacionamento profissional se transformou em amizade pessoal.



278

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA



279

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Índice de figuras
As figuras assinaladas como “Imagem básica” têm a origem designada, mas foram modificadas pelo autor 

do livro.
As figuras sem designação de origem foram elaboradas pelo autor.

Figura 2.1 Veículo estável........................................................................................................................................ 44
Figura 2.2 Veículo instável....................................................................................................................................... 45
Figura 2.3 Pião em precessão................................................................................................................................... 46
Figura 2.4 Precessão de um foguete em rotação....................................................................................................... 46
Figura 2-5 Perda de estabilidade............................................................................................................................... 46
Figura 2.6 Trajetória de um veículo sem rotação,sob de torque parasítico.............................................................. 47
Figura 2.7 Eixos de arfagem, guinada e rolamento.................................................................................................. 48
Figura 2.8 Principais ângulos e forças atuantes sobre o foguete.............................................................................. 49
Figura 2.9 Diagrama de forças do giro gravitacional............................................................................................... 49
Figura 2.10 Parâmetros orbitais................................................................................................................................ 56
Figura 2.11 Esquema de injeção na órbita geoestacionária...................................................................................... 58
Figura 2.12 Família Ariane4..................................................................................................................................... 60
Figura 2.13 Desempenho da família Ariane 4.......................................................................................................... 60
Figura 3.1 Árvore do produto simplificada do SONDA III...................................................................................... 63
Figura 3.2 Vista explodida do SONDA III............................................................................................................... 64
Figura 3.3 Propulsor S30.......................................................................................................................................... 64
Figura 3.4 Envelope motor S30................................................................................................................................ 66
Figura 3.5 Junção de envelope motor segmentado................................................................................................... 67
Figura 3.6 Proteções térmicas do motor S30............................................................................................................ 68
Figura 3.7 Ação da pressão no flap........................................................................................................................... 69
Figura 3.8a Ação da pressão no propelente - PTF sem flap..................................................................................... 69
Figura 3.8 b Ação da pressão no propelente - PTF com flap.................................................................................... 69
Figura 3.9 Tubeira..................................................................................................................................................... 72
Figura 3.10 Ignitor pastilhado................................................................................................................................... 73
Figura 3.11 Ignitor pirogênico.................................................................................................................................. 73
Figura 3.12 Empena do SIII...................................................................................................................................... 75
Figura 3.13 Envergadura das empenas..................................................................................................................... 75
Figura 3.14 Porta-empenas....................................................................................................................................... 76
Figura 3.15 Parafuso explosivo................................................................................................................................ 77
Figura 3.16 Junção com parafusos explosivos.......................................................................................................... 77
Figura 3.17 Duas soluções de ponta de ogiva........................................................................................................... 77
Figura 3.18 Cinta de separação................................................................................................................................. 80
Figura 3.19 Esquema do sistema de abertura do fecho da cinta de separação.......................................................... 80
Figura 3.20 Calha...................................................................................................................................................... 81
Figura 3.21 Cadência de voos do SONDA II........................................................................................................... 82
Figura 3.22 Aspecto do SONDA II.......................................................................................................................... 82
Figura 3.23 Aspecto do SONDA III......................................................................................................................... 83
Figura 3.24 Cadência de voos do SONDA III.......................................................................................................... 83
Figura 3.25 Aspecto do SONDA IV......................................................................................................................... 85
Figura 2.26 Aspecto do SONDA IIIA...................................................................................................................... 86



280

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Figura 3.27 Aspecto do VS-30................................................................................................................................. 87
Figura 3.28 Aspecto do VSB-30............................................................................................................................... 88
Figura 3.29 Aspecto do VS40................................................................................................................................... 90
Figura 3.30 Aspecto do VS-43................................................................................................................................. 92
Figura 3.31 Foguetes de Sondagem.......................................................................................................................... 93
Figura 3.32 Aspecto do TR1A e sua carga útil......................................................................................................... 94
Figura 3.33 Foguetes de sondagem: apogeu vs. massa de carga útil........................................................................ 94
Figura 3.34 O SIII no lançador universal................................................................................................................. 97
Figura 4.1 Empuxos não convergentes sobre o centro de gravidade...................................................................... 102
Figura 4.2 Empuxos convergentes sobre o centro de gravidade............................................................................. 102
Figura 4.3 Escudos térmicos................................................................................................................................... 104
Figura 4.4 Sistema de fixação/separação/ afastamento do 1º estágio..................................................................... 105
Figura 4.5 Atuador de fixação/separação/afastamento do 1º estágio..................................................................... 106
Figura 4.6 Guia situada no saiote dianteiro............................................................................................................ 106
Figura 4.7 Rótula situada no saiote traseiro............................................................................................................ 107
Figura 4.8 Atuadores de separação do segundo estágio (Franco Jr., 2001)............................................................ 107
Figura 4.9 Sistema de controle de rolamento (SCR).............................................................................................. 108
Figura 4.10 Torque do sistema de controle de rolamento do VLS-1...................................................................... 109
Figura 4.11 Propulsores de indução de rolamento (PIR)........................................................................................ 110
Figura 4.12 Sistema de gás frio (SGF)................................................................................................................... 110
Figura 4.13 Disposição das tubeiras do SGF.......................................................................................................... 111
Figura 4.14 Efeito da injeção secundária................................................................................................................ 112
Figura 4.15 Tubeira do primeiro estágio do VLS-1................................................................................................ 113
Figura 4.16 Junção das semicoifas com Super*Zip................................................................................................ 114
Figura 4.17 Cinemática de abertura da Coifa Principal (Franco Jr., 2001)............................................................ 115
Figura 4.18 Adaptador do VLS-1........................................................................................................................... 116
Figura 4.19 Adaptador para vários satélites............................................................................................................ 116
Figura 4.20 Organização da rede de controle do VLS-1........................................................................................ 117
Figura 4.21 Organização da rede de segurança do primeiro protótipo do VLS-1.................................................. 119
Figura 4.22 Corte efetuado pela COL..................................................................................................................... 121
Figura 4.23 Detonador............................................................................................................................................ 121
Figura 4.24 Linha de uma rede pirotécnica............................................................................................................ 121
Figura 4.25 Sistema pressurizado........................................................................................................................... 123
Figura 4.26 Sistema com turbobomba.................................................................................................................... 124
Figura 4.27 Desempenho em missões abaixo da latitude do campo...................................................................... 126
Figura 4.28 Velocidade de um ponto sobre a superfície da Terra.......................................................................... 126
Figura 4.29 Componente da velocidade da Terra no plano da órbita..................................................................... 127
Figura 4.30 Efeito da velocidade inicial equatorial no lançamento polar............................................................... 127
Figura 4.31 Arquitetura do VLS-1.......................................................................................................................... 132
Figura 4.32 Movimento das tubeiras do primeiro estágio do VLS-1..................................................................... 133
Figura 4.33 Correção em arfagem com a tubeira do motor D................................................................................ 133
Figura 4.34 Sistema de ignição dos motores do primeiro estágio do PT01............................................................ 134
Figura 4.35 DMS em segurança e armado.............................................................................................................. 134
Figura 4.36 Detalhe da falha de transmissão da energia pirotécnica...................................................................... 135
Figura 4.37 Detalhe do domo dianteiro do motor................................................................................................... 136
Figura 4.38 Formação da subcâmara...................................................................................................................... 136
Figura 4.39 Curvas de pressão no ignitor e na câmara........................................................................................... 137



281

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Figura 4.40 Campos de lançamento no mundo....................................................................................................... 142
Figura 4.41 Preço de lançamento por quilo de carga útil....................................................................................... 143
Figura 4.42 Zona de Livre Evolução para o VLS-1................................................................................................ 146
Figura 4.43 Campo de Lançamento de Alcântara................................................................................................... 148
Figura 5.1.1 Konstantin Tsiolkovskii..................................................................................................................... 150
Figura 5.2.1 Geração do empuxo em um motor..................................................................................................... 155
Figura 5.2.2 Expansão dos gases no divergente..................................................................................................... 159
Figura 5.2.3 Tubeira telescópica............................................................................................................................. 159
Figura 5.2.4 Variação de parâmetros dos gases na tubeira..................................................................................... 160
Figura 5.2.5 Efeito da pluma na comunicação com o solo..................................................................................... 161
Figura 5.2.6 Evolução do processo ablativo........................................................................................................... 161
Figura 5.2.7 Arranjo de varetas de carbono............................................................................................................ 162
Figura 5.2.8 Evolução do empuxo do cilindro com área de passagem circular...................................................... 164
Figura 5.2.9 Geometria da roda de vagão e a respectiva curva de empuxo............................................................ 165
Figura 5.2.10 Aspecto interno do bloco de propelente do motor S43.................................................................... 165
Figura 5.2.11 Forma da curva de empuxo do motor S43....................................................................................... 166
Figura 5.2.12 Cauda curta e cauda longa................................................................................................................ 166
Figura 5.2.13 Forma da curva de empuxo do S44.................................................................................................. 166
Figura 5.2.14 Motor S44 em corte.......................................................................................................................... 167
Figura 5.2.15 Evolução da área de passagem......................................................................................................... 168
Figura 5.2.16 Queima do motor trombeta............................................................................................................... 168
Figura 5.2.17 Desvios parasíticos do jato............................................................................................................... 169
Figura 5.2.18 Não paralelismo dos módulos.......................................................................................................... 169
Figura 5.2.19 Motor enflechado............................................................................................................................. 170
Figura 5.2.20 Ciclo aberto...................................................................................................................................... 172
Figura 5.2.21 Ciclo estagiado................................................................................................................................. 173
Figura 5.2.22 Ciclo expansor.................................................................................................................................. 173
Figura 5.3.1 Formação de vórtices.......................................................................................................................... 178
Figura 5.3.2 Escoamento na base rombuda de um corpo....................................................................................... 179
Figura 5.3.3 Ondas de choque no transônico.......................................................................................................... 180
Figura 5.3.4 Arrasto da família Ariane 4................................................................................................................ 180
Figura 5.3.5 CNa vs. Mach................................................................................................................................... 181
Figura 5.3.6 Xcp/L vs. Mach.................................................................................................................................. 181
Figura 5.3.7 dCN /dx vs. x, para Mach 3................................................................................................................ 182
Figura 5.3.8 Indução de rolamento das empenas e o amortecimento..................................................................... 183
Figura 5.3.9 Visualização de ensaio em túnel de vento.......................................................................................... 185
Figura 5.4.1 Barra em tração................................................................................................................................... 186
Figura 5.4.2 Alongamento da barra em tração........................................................................................................ 188
Figura 5.4.3 Curva tensão - deformação no trecho linear....................................................................................... 188
Figura 5.4.4 Placa tracionada.................................................................................................................................. 189
Figura 5.4.5 Tensão vs. deformação de liga de alumínio e de aço......................................................................... 190
Figura 5.4.6 Os três primeiros modos de vibração de uma corda........................................................................... 190
Figura 5.4.7 Primeiro modo de vibração da viga bi apoiada e da livre-livre.......................................................... 191
Figura 5.4.8 Flambagem de painel cilíndrico......................................................................................................... 193
Figura 5.4.9 Carga vs. deslocamento em um painel cilíndrico............................................................................... 193
Figura 5.4.10 Cilindro pressurizado....................................................................................................................... 194
Figura 5.4.11 Tensão longitudinal na membrana cilíndrica................................................................................... 195



282

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Figura 5.4.12 Envelope motor sendo bobinado...................................................................................................... 196
Figura 5.4.13 Comparação da rigidez e resistência específicas de materiais......................................................... 198
Figura 5.4.14 Saia reforçada internamente............................................................................................................. 200
Figura 5.4.15 Detalhe de reforço externo............................................................................................................... 201
Figura 5.4.16 Solução de ancoragem adicional do prato de equipamentos............................................................ 202
Figura 5.4.17 Produção da colmeia........................................................................................................................ 202
Figura 5.4.18 Junção por cinta................................................................................................................................ 204
Figura 5.4.19 Junção estrutural por parafuso radial................................................................................................ 205
Figura 5.4.20 Junção estrutural radax..................................................................................................................... 205
Figura 5.4.21 Histerese de junções estruturais....................................................................................................... 206
Figura 5.4.22 Determinação da histerese de uma junção estrutural....................................................................... 206
Figura 5.4.23 Modelo de uma estrutura.................................................................................................................. 207
Figura 5.4.24 Resultado da análise......................................................................................................................... 208
Figura 5.5.1 Direção inercial de referência............................................................................................................. 211
Figura 5.5.2 Sistema de eixos geocêntrico............................................................................................................. 211
Figura 5.5.3 Sistema de eixos do local de lançamento........................................................................................... 212
Figura 5.5.4 Sistema de referência do corpo ou sistema solidário......................................................................... 212
Figura 5.5.5 Sistemas de eixos solidário e inercial................................................................................................. 213
Figura 5.5.6 Primeira transformação...................................................................................................................... 213
Figura 5.5.7 Segunda transformação...................................................................................................................... 213
Figura 5.5.8 Terceira transformação....................................................................................................................... 213
Figura 5.5.9 Velocidade U do foguete em relação ao vento................................................................................... 215
Figura 5.5.10 Ângulos de ataque total a e de derrapagem b................................................................................. 215
Figura 5.5.11 Pilotabilidade.................................................................................................................................... 215
Figura 5.5.12 Comparação entre as eficácias de um foguete controlado................................................................ 216
Figura 5.5.13 Girômetro usado para medir ângulo inercial.................................................................................... 218
Figura 5.5.14 Esquema de uma plataforma giroestabilizada.................................................................................. 219
Figura 5.5.15 Janela de lançamento........................................................................................................................ 223
Figura 5.5.16 Trajetória de lançamento sobre o plano da órbita............................................................................ 223
Figura 5.5.17 Forças sobre um veículo................................................................................................................... 226
Figura 5.5.18 Lógica de controle............................................................................................................................ 228
Figura 5.5.19 Trajetória do VLS-1......................................................................................................................... 229
Figura 5.5.20 Área de impacto................................................................................................................................ 233
Figura 5.5.21 Ioiô em operação.............................................................................................................................. 235
Figura 5.5.22 Fases do ioiô..................................................................................................................................... 236
Figura 5.5.23 Histórico de rotação da carga útil durante a abertura do ioiô........................................................... 236
Figura 5.5.24 Impulsores de rolamento do VSB-30............................................................................................... 237
Figura 5.5.25 Simulação das curvas de rolamento e frequência de arfagem.......................................................... 238
Figura 5.6.1 Perfil de rajada 1 – cos....................................................................................................................... 244
Figura 5.6.2 Perfis de ventos sintéticos.................................................................................................................. 245
Figura 5.6.3 Ilustração do cortante e do fletor........................................................................................................ 245
Figura 5.6.4 Diagrama de momento fletor.............................................................................................................. 246
Figura 5.7.1 Fases do projeto.................................................................................................................................. 248
Figura 5.7.2 Comparação de meios de transporte................................................................................................... 248
Figura 5.7.3 Forma do primeiro modo de vibração do VLS-1............................................................................... 250
Figura 6.1 TT do EM S43....................................................................................................................................... 257
Figura 6.2 Carregamento do motor S43.................................................................................................................. 259



283

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Figura 6.3 S44 em rotação...................................................................................................................................... 261
Figura 6.4 Tiro do S44 em rotação......................................................................................................................... 261
Figura 6.5 Testes da rede elétrica do VLS-1.......................................................................................................... 262
Figura 6.6 Primeiro teste de separação do1o estágio VLS-1.................................................................................. 263
Figura 6.7 Sequência do ensaio de separação completa do 1º estágio VLS-1........................................................ 264
Figura 6.8 Ensaio de separação da Coifa Principal do VLS-1................................................................................ 264
Figura 6.9 Ensaio de simulação híbrida do VLS-1................................................................................................. 265



284

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Índice de tabelas
Tabela 2.1 Níveis de microgravidade em diferentes meios...................................................................................... 53
Tabela 3.1 Dados do SONDA II............................................................................................................................... 82
Tabela 3.2 Dados do SONDA III.............................................................................................................................. 84
Tabela 3.3 Dados do SONDA IV............................................................................................................................. 86
Tabela 3.4 Dados do SONDA IIIA........................................................................................................................... 87
Tabela 3.5 Dados do VS-30...................................................................................................................................... 87
Tabela 3.6 Dados do VSB-30................................................................................................................................... 89
Tabela 3.7 Dados do VS-40...................................................................................................................................... 90
Tabela 3.8 Dados do VS-43...................................................................................................................................... 92
Tabela 4.1 Categorias de lançadores segundo seus portes...................................................................................... 100
Tabela 4.2 Desempenho no modelo de Terra esférica............................................................................................ 127
Tabela 4.3 Desempenho no modelo de Terra oblata............................................................................................... 128
Tabela 4.4 Sequência de voo do VLS-1 V01.......................................................................................................... 129
Tabela 4.5 Energia cedida pela Terra..................................................................................................................... 130
Tabela 4.6 Energia embarcada................................................................................................................................ 130
Tabela 4.7 Relação entre a energia cedida pela Terra e a energia embarcada........................................................ 130
Tabela 4.8 Relação entre a energia cedida pela Terra e a energia da órbita........................................................... 130
Tabela 4.9 Relação entre a energia da órbita e a energia embarcada..................................................................... 130
Tabela 4.10 Dados do VLS-1................................................................................................................................. 131
Tabela 4.11 Probabilidades de impacto autorizadas em Wallops........................................................................... 147
Tabela 5.2.1 Aplicação de motores......................................................................................................................... 158
Tabela 5.2.2 Parâmetros de motores desenvolvidos no IAE.................................................................................. 170
Tabela 5.2.3 Valores típicos de Isp para motores líquidos..................................................................................... 171
Tabela 5.4.1 Tensões limites................................................................................................................................... 187
Tabela 5.4.2 Coeficientes de segurança usuais....................................................................................................... 210
Tabela 5.8.1 Número de itens a serem testados...................................................................................................... 253



285

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Índice onomástico
Afonso Paulo Monteiro Pinheiro............................................................................................................................ 134
Antônio Carlos de Freitas Pedrosa............................................................................................................................ 23
Adyr da Silva............................................................................................................................................................ 25
Amintas Rocha Brito.............................................................................................................................................. 138
Antonio Sergio Cesarini.......................................................................................................................................... 138
Ariovaldo Felix Palmerio.......................................................................................................................................... 23
Avandelino Santana Júnior..................................................................................................................................... 261
Breno Moura Castro.................................................................................................................................................. 30
Cesar Augusto Costalonga Varejão........................................................................................................................ 138
César Demétrio dos Santos....................................................................................................................................... 34
Daniel Faria Gonçalves........................................................................................................................................... 138
Eduardo Dore Roda...................................................................................................................................... 29, 88, 89
Eliseu Reinaldo Moraes Vieira............................................................................................................................... 138
Fábio Eduardo de Almeida..................................................................................................................................... 207
Francisco Antônio Visconti Júnior........................................................................................................................... 89
Gabbas Kaznovsky................................................................................................................................................. 125
Gil César Baptista Marques.................................................................................................................................... 138
Gines Ananias Garcia............................................................................................................................................. 138
Gustave-Gaspard Coriolis......................................................................................................................................... 51
Heuller Aloys Carneiro Procópio............................................................................................................................. 89
Hugo de Oliveira Piva............................................................................................................................................... 21
Jayme Boscov..................................................................................................................... 21, 22, 23, 25, 83, 93, 247
João Ribeiro Jr.......................................................................................................................................................... 24
Jolan Eduardo Berquó............................................................................................................................................... 27
Jonas Barbosa Filho................................................................................................................................................ 138
José Aparecido Pinheiro......................................................................................................................................... 138
José Bosco da Silveira........................................................................................................................................ 22, 85
José Eduardo de Almeida....................................................................................................................................... 138
José Eduardo Pereira (Chicão)................................................................................................................................ 138
José Pedro Claro Peres da Silva........................................................................................................................ 29, 138
Josué Moreira............................................................................................................................................................ 91
Júlio Hisashi Miyoshi............................................................................................................................................... 89
Konstantin Eduardovitch Tsiolkovskii............................................................................................................. 40, 150
Lafaiete Moreira Dias............................................................................................................................................... 91
Luís Eduardo Vergueiro Loures da Costa................................................................................................................. 30
Luís Primon de Araújo............................................................................................................................................ 138
Luiz Roberto Del Monaco...................................................................................................................................... 125
Marco Antônio Couto do Nascimento...................................................................................................................... 27
Mario César de Freitas Levy................................................................................................................................... 138
Marshal H. Kaplan.......................................................................................................................................... 174, 267
Massanobu Shimabukure........................................................................................................................................ 138
Maurício Biella de Souza Valle.............................................................................................................................. 138
Mauro Melo Dolinsky............................................................................................................................................... 89
N. Hrisafovic............................................................................................................................................................. 23
Nelson Snellaert Tavares.................................................................................................................................... 30, 91



286

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Paulo Moraes Jr.......................................................................................................................................... 23, 29, 261
Peter Turner...................................................................................................................................................... 30, 235
Roberto Tadashi Seguchi........................................................................................................................................ 138
Rodolfo Donizetti de Oliveira................................................................................................................................. 138
Rubens Bartholomeu da Silva e Oliveira.................................................................................................................. 23
Sergey Aleksandrovitch Makhankov...................................................................................................................... 125
Sílvio Fazolli........................................................................................................................................................... 251
Sidney Aparecido de Moraes.................................................................................................................................. 138
Thais Passos França.................................................................................................................................................. 89
Tiago Ribeiro da Silva.............................................................................................................................................. 26
Toshiaki Yoshino.............................................................................................................................................. 23, 143
Valter Carrara.......................................................................................................................................................... 137
Waldemar de Castro Leite Filho............................................................................................................................. 265
Walter Pereira Júnior (Tim).................................................................................................................................... 138
Wilson Kiyoshi Shimote......................................................................................................................................... 154
Yuri Georgievitch Sikharulidze...................................................................................................................... 140, 261



287

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Índice remissivo
300M 22, 24, 34, 199, 258
Ablação 52, 72, 161
ABNT 38, 
aceleração 240

aleatória 241
da gravidade 41, 53, 79
quasestática 240
transiente 240

acelerocontatos 78
Acelor Mittal 22
Acesita 22
acústica 113
adaptador 115
AEB 31, 62, 140, 146
AEL 293
AEQ 261
aeroelasticidade 178
Afeganistão 142
África 142, 147
AIE 262, 
Alcan 259
alcance 51, 
Alemanha 24, 62, 85, 93, 209
alvo 44
amianto 68
amortecimento 74, 183, 184, 200, 225, 226, 227, 238
AMR 269, 266
análise acoplada 207
Andoya 30, 62, 87, 89, 90, 91, 96, 148
anemômetro 243
ângulo de ataque 43, 214
ângulo de deslizamento ou derrapagem 215
ângulos de Euler 212
Antonov 101
aplicativo de bordo 98, 117, 220
apogeu 51, 56, 58, 59, 62, 94, 140
apontamento 22, 84, , 220, 221
área de passagem 164
área de referência 179
arfagem 47,
Ariane 23, 33, 34, 60, 66, 98, 139, 141, 155, 167, 171, 

180, 217, 244, 249, 254, 260
Aries 93, 211
arrasto aerodinâmico 43
ASA 266

ASD 30
ASE 26
AsiaSat 143
ASLV 101, 233
ATECH 262
Athena 100
atitude 48
Atlas V 500 100
atmosfera padrão 149
atuador 
   de controle 228
   de separação 234
   pirotécnico 80, 115
Austrália 30, 62, 142
Avaliação da Qualificação 30
AVIBRÁS 62
azimute 50
B52 101
Baikonur 142
balanço de massas 153, 154
balanço energético 220
balão metalizado 243
Bandeirante 85, 260
BC 134
beacon 117
Black Brant 93
Boeing 98
Boeing 747 98
boosted 165
booster 59, 134,
buffeting 179, 192
Buran 261
Bureau de Projetos Yuzhnoye 142
bus 31, 38, 39, 94
C-130 239
cabeçote 73
Cabo Verde 147
calha 81
câmara de vácuo 163
campo gravitacional 41
carbonização 34, 52
carbono-carbono 35, 162
casamata 82
Castor IVB 92, 93, 94, 242
cauda de empuxo 88, 164, 166, 222, 232



288

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

cavaletes 68
CBERS 59, 141
CDB 28
CDS 118
cedência 188
CENIC 196, 256
Centro de Controle 146
centro de gravidade 42
centro de massa 41
Centro Estatal de Foguetes Makeyev 27
certificação 30
CFD 177
China 25, 35, 59, 
choque mecânico 263
chumbo 45, 120
ciclo de combustão 172
Ciclone 4 34, 171
cinta ejetável flexível 114
cinta rígida 107, 115
CIP 118
cisalhamento 186
cisalhamento do vento 44, 245
CLA 21
CLBI 50, 78
cluster 23, 61, 99, 101
CNES 23, 26, 140
coast phases 217
coeficiente de Poisson 189
coeficiente de segurança 209, 210
coifa 77, 113
Coifa Principal 115, 263
COL 118
colmeia 202
Composite 257
Compsis 265
CONFAB 260
confiabilidade 26, 27, 28, 33, 120, 135, 143, 241
confiança 256
contaminação 114
controlabilidade 169, 215
controle 

de atitude 55
do vetor empuxo 21, 85, 111, 268

Coréia 35
Coréia do Sul 35
corrosão 195, 197, 239
cortiça 114

creep 163
criogênico 122, 171
critério de Von Mises 188
cronologia de lançamento 239
CTA 17
D6AC 22
DCTA 29
decolagem 29, 59, 101, 217
deformação 188
Delta2 143
Delta III 100
Departamento de Estado 24
descolamento 137, 160, 163
desempenho 39
desvios parasíticos 168
detonador 121
dimetilhidrazina assimétrica 109, 122
Discovery Chanel 254
disponibilidade 224
distribuição binomial 253
DMS 79, 121, 134
dog leg 230
DOT 118
drift 220
EADS 30, 31, 88, 145, 270
eco de pele 117
ECSS 38, 247
eficácias 216
Eichling 22
Eletrometal 22, 256
eletrônica 22
eletro-slag 22
elevação do lançador 50, 97
elevação nominal 50
Embraer 263
empenas 74
end use 144, 251
end user 144, 251
enflexamento 44, 74, 169
envelope de cargas 243
Epcot Center 149
Equação do Foguete 40
Equador 56
equinócios 211
ESA 30, 31, 88
escoamento 43, 136, 157, 187, 189
escudo térmico 104, 242



289

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

esforço cortante 245
esforço normal 245
esforços gerais 245
esmagamento 187
Esrange 30, 63, 88, 89, 97, 148
estabilidade dinâmica 44, 88
estabilidade estática 39
Estação Espacial 53, 101
estagnação 77, 177
estrutura primária 64, 104, 136, 178, 201, 206
estruturas secundárias 206
estufa 68
EUA 22, 24, 34, 92, 93, 142, 147
Europa 30, 31, 34, 35, 38, 92
excentricidade 56
FAB 24, 96
fadiga 145, 176
Falcon 142
Falcon9 143
fator de intensidade de tensão 195
fatores climatológicos 149
fibra 30, 34, 68, 91, 99, 196, 199, 257
fibra óptica 35
FINEP 21, 35, 258, 265
Finlândia 97
flambagem 192
flap 68, 136
flight path angle 228
flutter 178, 192
força normal 44, 74, 176, 181
forno vertical 83
França 24, 25, 33, 62, 83, 89, 93, 139
freon 111
frequência natural de 190, 241
gap 68
garganta 71, 156
garras 50
GEO 58
geocêntrico 211
gerador de gás 73, 80, 124, 172
GETEP 62
giro gravitacional 49
girômetro 35, 217, 258
GPS 219, 220
Greenwich 131, 211
GTO 58
guiagem 217

guinada 47
guinada catastrófica 238
H-2A 143
hardware in the loop simulation 224
haste do lançador 50, 51
Hemisfério Sul 56, 147
histerese 205, 206
HMX 120
HyFire 89
IEAv 29, 35, 265
IFI 27, 30, 266
ignição 26, 118, 120, 134, 136, 137
ignitor 73, 134, 137
impulsão específica 65, 157, 171
inclinação da órbita 40, 56
Índia 25, 35, 62, 141
índice de combustão 164
inibição 117, 167
INPE 21, 26, 29, 59, 84, 92, 140, 266
Instrumentação 22, 84
integrabilidade 26
investigação 26, 27, 134
iô 78, 236
ioiô 88, 234, 235
IP 120
IPD 17, 260
IPEN 266
Iridium 143
isotrópico 189
ISS 53, 54, 55, 101
ITA 17, 255
Jacareí 85, 259
janela de lançamento 50, 144, 222
Japão 92, 93, 94
Jason-3 143
JAXA 94, 143
junção estrutural 96, 204
junta 23, 205
Kazakstão 142
Keldish Institute 140
Kistler 101, 142
Kosmos 100
Kraft 149
KSC 142
laminados 198
laser 41, 219
lastro 45



290

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Lei de Hooke 189
LEO 58, 100
Lindberg 24
liner 68, 168
LIT 256
Lockheed Super*Zip 114
Longa Marcha 141
Lord Elastic 256
lote 71, 93, 252, 256
LOX 123, 173
Lua 41
MAB 85
macerador 161, 163, 259
Mach 160, 177
MAer 17, 21
magnésio 115
MAI 26, 140, 247, 255, 260
MAM 250
mandril 67, 196
manobra 222
manual do Usuário 144
mapeamento 169
Maraging 22, 256
Maranhão 147
margem de segurança 67
margem estática 43, 74, 178
Marinha 85, 96
Marte 149
MAS 250
massa estrutural 42
MAXUS 32, 92, 93, 94, 242
MBB 22, 85
MECB 21, 23, 85, 99, 140
Mectron 34, 89
MEF 192, 207, 208, 267
MEO 58
Mesa de Lançamento 27
metalização 81, 119, 120
Metal Paulista Metalúrgica 256
método de Bruceton 254
metrologia 266
microgravidade 29, 53, 81
Mir 53
MIR 26, 29, 250
missão do foguete de sondagem 51
missão do lançador de satélites 52
Missile Datcom 177

ML 27
mock-up 26, 250
módulo de elasticidade 71, 189
molas 108, 116, 234
molniya 59
momento fletor 136, 206
Momentum 151
Monte Carlo 233
MORABA 30, 87, 88, 89, 90, 91, 141
motor estagiado 173
motor segmentado 67, 167
MTCR 25
nanossatélites 30, 141
NASA 34, 141, 240, 244, 247, 269
navegação 29, 217, 219
netting analysis 197
neutrongrafia 266
Newton 41
Nike 71, 93
NLS 143
nó ascendente 56
no fire 122
Noruega 30, 62, 87, 90, 96, 97, 165, 209
NPO ISKRA 138, 159
número de Reynolds 177
offset 144, 251
on-off 111, 231
operação de lançamento 27, 143, 144, 222
Operação Parangaba 85
Operação Rio de Janeiro 85
órbita 39, 55, 144
Orbital Sciences 141
Orion 87, 90, 93
óxido de zircônio 242
painel de disparo 82, 134
parafusos explosivos 76
parking orbit 58
payload 38
PCC 249
PCM 35, 258
Pegasus 26, 100, 101, 129, 141, 142
perclorato de amônio 70, 162, 258
perclorato de estrôncio 111
perda de carga 175
perigeu 55, 56
Petrobrás 258
Petroflex 258



291

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

pião 46
PIL 266
pilotabilidade 215
pilotagem 217, 232
PIR 110
pirotecnia 28, 134
pirotécnico 25, 79, 120, 134, 137
pitch over 136, 229
planeta 19, 41
plataforma giroestabilizada 116, 265
plataforma solidária 218
Plesetsk 59
PNAE 140
pogo 124, 175
poliacrilonitrila 34
Polyot 101, 129
ponto de impacto 48, 51, 146, 233
porcas flutuantes 81
porta-empenas 74
pressão 

centro de 42
dinâmica 43
estática 43

propelente líquido 145
propelente sólido 70, 162, 199
proteções térmicas 28, 66, 68, 112, 199, 242, 256 
PSLV 66, 100, 155
PyroAlliance 260
qualificação ambiental 26, 33, 192, 252, 260
quartzo 78, 162
quasestática 240
quatérnios 214
radax 205
radiologia 266
rajada 41, 44, 243, 244 
rate gyros 228
RDX 120
recirculação de gases 161
rede pirotécnica 79, 120
redes elétricas 25, 34, 78, 139
redundante 81, 118, 252, 254 
reentrada 51, 89, 141, 177, 240
refrigeração regenerativa 172
reignição 174
resina fenólica 68, 73, 78, 162
resina polibutadiênica hidroxilada 35, 70, 162, 258
resistência 186

retropropulsores 86, 109, 174
rigidez 188 
Rio Grande do Norte 147
Rio Grande do Sul 83
RJC 260
roda de vagão 165, 280
rolamento 47
ROSAVIAKOSMOS 27
rótula 105, 106, 107
Rússia 25, 28, 59, 101, 109, 139, 142
S20 68, 71, 73, 81, 84, 140
S30 21, 23, 30, 64, 70, 73, 81, 85, 88, 90, 140
S31 30, 70, 71, 88
S33 72, 73, 86, 140
S40 21, 23, 30, 71, 85, 90, 91, 139
S43 23, 67, 71, 73, 85, 121, 165, 168, 256
S44 70, 89, 91, 120, 139, 166, 167, 232, 257, 260, 

264
SAAB 92
SACI-2 136
SAE 4130 22
SAE 4340 22
saia 104
saiote 104
Salyut D. B 25, 109
sanduíche 202
SARA 264
SATM 112
SCD 21, 26, 99, 131, 134, 141
SCD2 57
Scout 100, 115
Sea Launch 101, 141
segurança operacional 27, 33, 79, 89, 96, 118, 121 
selagem vítrea 135
sensor

estelar 220
inercial 22, 35, 116, 267
laser 41
óptico 84
pressão 118
solar 84
sônico 41
temperatura 41
vibração 118

separação 
a quente 108, 200, 230
em tandem 234



292

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

sequência de eventos 117, 131, 220, 222, 228, 255
Shavit 100, 128
SHEFEX 30, 90, 141, 177, 209
shelter 97
Shuttle 23, 59, 66, 67, 98, 101, 155, 167
SI 41
SIA 29, 265
SII 81, 82, 83, 96
SIII 63, 70, 75, 76, 77, 81, 83, 87, 96, 97, 142, 225
silos 122
simulação híbrida 224, 265
SIR 110, 237
SIS 111
SISNAV 29, 258
sistema

de abertura da cinta 79
de atuação por tubeira móvel 112
de autodestruição 117
de controle 55
de gás frio 110
de impulsão de rolamento 110
de injeção secundária 111
de paraquedas 85
de recuperação 84
de telemetria 84
de terminação de voo 95
elétrico 33, 116
geocêntrico 211
inercial 218
inercial de coordenadas 48
solidário 29, 212
topocêntrico 211

SIV 76, 77, 81, 85, 111, 112, 225
Skylark 29, 87, 88, 93
sloshing 124
SNPE 139
Sol 22, 59, 85, 197, 222, 223, 242
SONDA I 62
SONDA II 81, 82
SONDA III 21, 22, 63, 64, 74, 78, 79, 83, 84, 96, 

162
SONDA IIIA 86
SONDA IV 21, 22, 23, 68, 79, 85, 91, 174, 250
SpaceX 142
spin up 88, 237
SRC Makeyev 27
SSR 21, 99, 131

SSTO 101, 151
strapdown 218, 258
submarino 101, 131
Suécia 30, 67, 89, 92, 97, 165, 239
sustained 165
tandem 23, 234
Taurus 100
Tecsis 257
temperatura 77, 156, 163, 242
tensão 67, 186
tensor de inércia 57
tetróxido de nitrogênio 109, 122, 171
TEXUS 33, 54, 87, 89, 93, 235, 254
Thiokol 92, 93, 242
tiros em banco 22, 71
titânio 187, 197
TMI 27, 120, 148, 149, 243
torção 52, 189, 241
torre de anemômetros 41, 50
TR1A 92, 93, 94
trade-off 144
trajetória nominal 131, 217, 218
treliça 108
trinca 22, 68, 137, 163, 196
trombeta 91, 168
TU 229
tubeira 

móvel 23, 61, 85, 112
submersa 159
telescópica 159

túnel 185, 266
turbobombas 123, 171
TV 118
UCA 71, 254, 260, 266
UCD 118
Ucrânia 101, 142
UDMH 122, 171
ullage 111, 124
URSS 34, 35, 142, 255
Usina Coronel Abner 21
usina de propelente 21
USP 266
válvulas on-off 111
Vega 66
vento sintético 244
vibração

em flexão 191



293

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

frequência natural de 190
livre 199
modo natural de 52
primeiro modo de 191, 250

Villares Metals 256
viscoelástico 163
VLM 86, 140, 170
VLM-1 30, 91, 141
VLS 21, 26
VLS-1 20, 26, 131, 229, 250
V02 26, 121, 128, 136, 163, 203
V03 27, 30, 33, 121, 137, 260, 261
V04 28
XVT01 28, 34
XVT02 28, 34
VSISNAV 29, 34, 89
Volna 101
VS-30 87, 96
VS-40 79, 89, 96, 209
VS-43 92
VSB-30 30, 38, 54, 59, 72, 87, 96, 122, 165, 174, 237, 

255
Wallops 142, 147
Wikipédia 214
Wotan 83
Zenit 101, 141, 142
ZLE 51, 146
zona protegida 51
Zulu 131



294

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Siglas
ABNT -  Associação Brasileira de Normas Técnicas
ACS - Alcantara Cyclone Space
AEB – Agência Espacial Brasileira
AEL – Divisão de Eletrônica (IAE)
AEQ – Aeroespacial Química e Defesa
AIE - Divisão de Integração e Ensaios (IAE)
AMR – Divisão de Materiais (IAE)
ASA – Divisão de Sistemas Aeronáuticos (IAE)
ASD – Divisão de Sistemas Bélicos (IAE
ASE – Divisão de Sistemas Espaciais (IAE)
ASLV – Augmented Satellite Launch Vehicle
BC – Banco de Controle
CABW – Comissão Aeronáutica Brasileira em Washington
CBERS – China Brazil Earth Resources Satellite
CDB – Computador de Bordo
CDS – Caixa de Segurança
CFD – Computational Fluid Dynamics
CIP – Conector de Interface Pirotécnica
CLA – Centro de Lançamento de Alcântara
CLBI – Centro de Lançamento da Barreira do Inferno
CNES – Centre Nationale dÉtudes Spatiales
COL – Carga Oca Linear
CTA – Centro técnico Aeroespacial
DCTA – Departamento de Ciência e Tecnologia Aeroespacial
DLR - Deutches Zentrum für Luft-und Raumfahrt
DMS – Dispositivo Mecânico de Segurança
DOT – Detetor de Telecomando
ECSS – European Cooperation Cooperation for Space Standardization
ESA – European Space Agency
EUA – Estados Unidos da América
FAB – Força Aérea Brasileira
FINEP – Finaciadora de Estudos e Projetos
GEO – Geostationary Earth Orbit
GETEP – Grupo Executivo de Trabalhos, Estudos e Projetos Espaciais 
GPS – Global Positioning System
GTO – Geostationary Transfer Orbit
HMX –High Melting point eXplosive
IAE – Instituto de Atividades Espaciais, atualmente Instituto de Aeronáutica e Espaço
IEAv – Instituto de Estudos Avançados (DCTA)
IFI – Instituto de Fomento Industrial
INPE – Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais
IPD – Instituto de Pesquisa e desenvolvimento
IPEN – Instituto de Pesquisas Energéticas e Nucleares
ISS – International Space Station



295

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

ITA – Instituto tecnológico da Aeronáutica
JAXA – Japan Aerospace Exploration Agency
KSC – Kennedy Space Center
LEO – Low Earth Orbit
LIT – Laboratório de Integração e Testes
LOX – Liquid oxigen
MAB – Memorial Aeroespacial Brasileiro
MAer – Ministério da Aeronáutica
MAI – Moscow Aviation Institute
MAM – Maquete de Análise Modal
MAS – Maquete de Lançamento Simulado
MBB – Messershmitt-Bolkow-Blohm
MECB – Missão Espacial Completa Brasileira
MEF – Método dos Elementos Finitos
MEO – Medium Earth Orbit
MIR – Maquete de Redes Elétricas e Integração
ML –Mesa de Lançamento
MORABA – Mobile Racketenbasis (DLR)
MTCR – Missile Technology Control Regime
NASA – National Aerospace Administration
NLS – NASA Launch Services
PA – perclorato de amônio
PCC – Produto à Configuração Controlada
PCM – Pulse Code Modulator
PEB – Programa Espacial Brasileiro
PIL – Prédio de Integração do Lançador
PIR – Propulsor de Impulsão de Rolamento
PNAE – Plano Nacional de Atividades Espaciais
PSLV – Polar Satellite Launch vehicle
PT01 – Protótipo 01
RDX – Research Departament X
SACI – Satélite de Aplicações Científicas
SAE – Society of Automotive Engineers
SARA – Satélite de Reentrada Aerodinâmica
SATM – Sistema de Atuação da Tubeira Móvel
SCD – Satélite de Coleta de Dados
SHEFEX – Sharp Edge Flight Experiment
SIA – Sistemas Inerciais para Aplicação Aeroespaciall 
SIR – Sistema de Impulsão de Rolamento
SIS – Sistema de Injeção Secundária
SISNAV – Sistema de Navegação Inercial
SI – Sistema Internacional de Medidas
SNPE – Société Nationale de Poudres et Explosives
SSR – Satélite de Sensoriamento Remoto
SSTO – Single Stage to Orbit
TMI – Torre Móvel de Integração
TU – Torre de Umbilicais



296

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

TV – Televisão
UCA – Usina Coronel Abner
UCD – Unidades de Comando de Destruição
UDMH – Unsymmetric Dimethylhydrazine
URSS – União das Repúblicas Socialistas Soviéticas
USP – Universidade de São Paulo
VLM – Veículo Lançador de Microsatélites
VLS, VLS-1 – Veículo Lançador de Satélites
ZLE – Zona de Livre Evolução



297

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Equivalência de termos em outros idiomas
A equivalência de termos foi incluída para auxiliar aqueles que leem e escrevem textos técnicos em outras 

línguas. Identifiquei termos usuais constantes do livro para compor a lista que se segue. Os equivalentes em outras 
línguas só foram obtidos completamente com o auxílio de técnicos competentes, generosos e amigos com os quais 
travei conhecimento durante minha vida profissional e com os quais nutro amizade. A eles minha gratidão e a de 
quem se beneficiar com este trabalho.

O ideal seria apresentar os termos em ordem alfabética em todas as línguas, no entanto, o volume de texto 
aumentaria excessivamente e adquiriria um peso que fugiria ao escopo deste livro.

A sequência das línguas é: português, inglês, francês, alemão e russo. No caso do idioma russo, foi adotada 
a versão original em alfabeto cirílico, porque só vai interessar àqueles que já têm exposição ao idioma.
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