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

A figura 5.3.9 ¢ a visualizagdo do campo de pressdes durante um ensaio do VLS-1.
Imagem IAE

Figura 5.3.9 Visualizacdo de ensaio em tiinel de vento

A foto mostra os seguintes fendmenos aerodindmicos importantes para o veiculo:

®m aonda de choque inicialmente formada no transonico vai se inclinando a medida que a veloci-
dade do foguete cresce;

m  a cor vermelha indica alta pressdo na regido da onda de choque; a cor laranja indica pressao
positiva; e a azul indica pressdo negativa. Portanto, atras da onda de choque, regides de pressao positiva
e negativa se alternam;

®  ha uma regido de pressdo negativa na regido do cone invertido da Coifa Principal. Ali sdo feitos
os orificios de equalizag¢@o da pressdo interna com a externa. A pressdo negativa aspira o ar presente no
interior da Coifa; e

m  as coifas dos motores do primeiro estagio produzem também intensa onda de choque. Verifica-
-se que a presenca da onda de choque produz alta pressdo sobre o corpo do segundo estagio, sendo o
ambiente acustico bastante intenso. Em consequéncia, os equipamentos embarcados na saia dianteira
do segundo estagio e na saia traseira do terceiro estagio devem ser protegidos. Como ja mencionado, as
medicdes efetuadas no segundo voo do VLS-1 confirmaram que o nivel de excitacdo ¢é elevado, e provi-
déncias adicionais de projeto foram tomadas.

5.4 Estruturas
As estruturas de foguetes devem ser capazes de desempenhar sua fun¢do contribuindo com o
menor percentual de massa possivel, em relacdo a massa total do foguete. Em um foguete a propulsio
liquida, o percentual de massa estrutural ¢ inferior a 10% da massa total na decolagem. Nos foguetes de
sondagem a propulsdo sélida, esse percentual pode estar em torno de 20 %, descontada a massa da carga
util, e no VLS-1 ¢ 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 razdo para a economia de massa
nos foguetes ¢ a necessidade de tirar o melhor proveito possivel da energia gerada pelos motores para
atingir o objetivo da missdo. Qualquer massa estrutural desnecessaria consome energia que poderia ser
empregada para aumentar a massa de carga util. As estruturas de langadores devem, portanto, conciliar
necessidades conflitantes tais como: resisténcia, rigidez, peso baixo, custos baixos de desenvolvimento e
fabricagdo. Antes de se iniciar o projeto de um elemento estrutural, ¢ preciso definir o nivel de otimizagao
a ser atingido, levando-se em conta o beneficio para o veiculo e os custos de desenvolvimento e produ-
¢do. A regra geral estabelece que, quanto mais otimizado o elemento estrutural, maior o seu custo. Esse
custo se traduz pela composi¢ao de varios fatores: nimero maior de testes estruturais representativos
das condi¢des de utilizagdo; emprego de materiais mais nobres; nimero maior de horas de engenharia
necessario para os estudos de concepgio e de analise estrutural. E preciso entdo estabelecer um limite de
sofisticacdo, compativel com a categoria de foguete e com o local de atuacdo do elemento estrutural, sob
pena de se inviabilizar o projeto como um todo. Discutem-se, neste capitulo, conceitos e solu¢des prati-
cadas no mundo que dao sustentagdo para as solucdes aplicadas aos elementos estruturais de foguetes.

5.4.1 Conceitos fundamentais

Resisténcia

A resisténcia de um material ou de um corpo exprime a sua capacidade de suportar carga sem se
danificar. Um problema fundamental da mecanica dos solidos ¢ o estabelecimento da metodologia para
se prever a resisténcia de um material ou de um corpo qualquer. Note-se que essa questdo ¢ ampla porque
envolve materiais, geometrias e solicitagdes muito variadas. E possivel quantificar essa capacidade, de
forma que se possa também comparar o comportamento de diferentes materiais ou corpos, visando a sua
aplicagdo estrutural. O primeiro passo consiste em identificar um pardmetro que traduza a solicitagdo
que ocorre no interior de um corpo sujeito a forgas externas. Para tanto, analisa-se o que ocorrer em uma
barra simples de sec@o transversal 4 e submetida a trag@o pela for¢ca F' agindo em suas extremidades,

como ilustrado a seguir.

e

Figura 5.4.1 Barra em tracio

Define-se a relagdo entre a forga e a secdo, chamando-a de tenséo, ou seja:
c=F/A

O nivel de tensdo representa o quanto o corpo esta sendo solicitado. Dadas duas barras quaisquer
em que ocorrem as tensdes O1 e 02, respectivamente, se G1 > G2, diz-se que a barra 1 ¢ mais solicitada
que a barra 2. Esse conceito pode ser estendido ao corpo tridimensional submetido a um conjunto de
solicitagdes. Em qualquer ponto de seu interior, pode-se definir um sistema triortogonal de coordenadas
¢ obter seus seis componentes de tensdo. Sugere-se a leitura de livros sobre Resisténcia dos Materiais
ou Elasticidade para entendimento mais profundo do assunto. Para fins deste livro, ¢ suficiente saber
que as tensdes podem ser de tragdo, compressdo ou de cisalhamento e podem ser despertadas por uma
grande variedade de solicitagdes sobre o corpo. A tensdo de tragdo age no sentido de afastar duas segdes
proximas do corpo; a de compressao age no sentido oposto, de aproximar as duas se¢des. A tensao de

cisalhamento age no sentido de fazer duas se¢des proximas escorregarem, por translagdo (agdo cortante)
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ou rotagdo (agdo de tor¢do), de uma se¢do em relagdo a outra.

Note-se que o conceito de tensdo ndo leva em consideragdo o material do qual o corpo ¢ consti-
tuido, mas o conceito de resisténcia une a tensdo ao material. Para entender como, considerem-se duas
barras de igual geometria e feitas de materiais diferentes. Aplica-se a mesma forga nas duas barras e
aumenta-se progressivamente a sua intensidade. Em um determinado nivel da forga, uma das barras se
rompe. Continuando a aumentar a forca aplicada a outra barra, ela vai se romper também. Diz-se entdo
que a barra que se rompeu com a maior forga aplicada ¢ a de maior resisténcia. Como as duas barras fo-
ram construidas com a mesma geometria, entdo suas se¢oes transversais sdo iguais, ¢ as tensdes aplicadas
também sdo iguais. A tensdo reinante no interior das barras no momento da ruptura ¢ denominada tensao
de ruptura ou tensdo maxima do material empregado, a qual constitui uma propriedade fisica de cada
material. Em consequéncia, conclui-se que:

m dados dois corpos idénticos de geometria arbitraria e submetidos ao mesmo conjunto de cargas
estruturais, o de menor resisténcia ¢ aquele construido com o material menos resistente; e

m dados dois corpos quaisquer, submetidos a carregamentos estruturais quaisquer, para identificar
o de maior resisténcia, ¢ preciso conhecer o estado de tensdes em todos os pontos do corpo e comparar
com a tensdo maxima dos materiais empregados. O corpo em que a solicitagdo esta mais afastada do
limite do material ¢ o de maior resisténcia.

A maioria dos materiais tem valores caracteristicos para definir os seus limites, que sdo:

® atensdo de escoamento (O¢) a partir da qual o material sofre deformagdes permanentes, ou seja,
mesmo com a retirada da carga, o corpo fica deformado;

m a tensdo de ruptura (Or), na qual o material se rompe, mesmo que parcialmente.

A tabela 5.4.1 apresenta valores de tensdes limites de tragdo para alguns materiais.

Tabela 5.4.1 Tensaes limites

Material G, (MPa) | G, (MPa)
Liga de aluminio 400 450
Liga de magnésio 200 270
Aco de alta resisténcia 800 1 000
Aco de ultra-alta resisténcia 1600 1 800
Liga de titanio 1050 2 000

Sao conhecidos também os limites de compressao e cisalhamento dos materiais.

Na pratica, ¢ possivel calcular, e em alguns casos medir indiretamente, as tensdes em um ponto
qualquer de um corpo, quando submetido a um carregamento estrutural, com geometria complexa e
constituido de varios materiais. A analise estrutural identifica a regido do corpo em que a combinagio do
nivel de tensdes e seus valores limites possibilitam a falha estrutural. E possivel encontrar pontos em que
os niveis de tensdo sejam mais elevados, mas o material empregado naquele ponto é mais resistente, ndo
representando perigo para a integridade do corpo.

Os limites de tensdo em compressdo sdo em geral diferentes dos limites em tragdo. Nos foguetes
raramente um elemento estrutural ¢ submetido ao esmagamento, encerrando-se aqui esse assunto.

A resisténcia ao cisalhamento ¢ fundamental para o comportamento estrutural. Uma regra pratica
consiste em considerar a tensdo de cisalhamento maxima como a metade do limite de ruptura em tracao.
No entanto, ¢ preciso cautela em sua aplicacdo porque ¢ valida somente para os materiais dicteis, ou
seja, aqueles que tém maior capacidade de se deformar antes de se romper. A propriedade oposta é a
fragilidade, em que o material se rompe com pouca deformagdo. O aluminio ¢ um exemplo de material
ductil e o vidro ¢ fragil.
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Critérios de resisténcia

Como foi vista, a resisténcia de um material ¢ caracterizada pela solicitagdo em apenas uma dire-
¢do. Isso se deve a facilidade e confiabilidade dos ensaios realizados dessa forma, em comparagdo com
ensaios que solicitam o material em varias diregdes simultaneamente. No entanto, nos casos praticos os
corpos sdo solicitados de forma complexa, tornando dificil a comparagdo com os dados de catalogo, ou
de ensaios. Foram entdo concebidos critérios que combinam as varias solicitagdes, reduzindo-as a um
numero apenas, que ¢ comparado com o resultado do ensaio uniaxial.

Existe um grande nimero de critérios disponiveis, para diversas situagdes. Sera citado apenas o

critério de Von Mises, aplicavel aos materiais dicteis, com a seguinte expressao:

Ty =%U‘(G| —O':)! +(g: _g;)z +{g; _':rl):

Portanto, se um ponto do corpo estiver submetido a a¢do simultanea das tensdes atuantes em dire-

¢des ortogonais G, 0, G, pode-se dizer que o material daquele ponto esta submetido & tensdo G, cujo
valor sera comparado aos limites tabelados para aquele material.
Deformacgao

Considere-se a barra abaixo, de comprimento L, solicitada por uma carga F.
AL

5 a5 F
-

= I
47"
Figura 5.4.2 Alongamento da barra em tragdo
Se o aumento de comprimento da barra for AL, entio a deformacdo longitudinal em tragdo da
barra ¢:
e=AL/L
A deformagdo ¢ a variagdo de comprimento por unidade de comprimento inicial. A deformagao
em compressdo ¢ negativa.
A deformagdo em cisalhamento ¢ mais complexa. O leitor interessado podera consultar Boresi
(1985), por exemplo.
Rigidez
A cedéncia ¢ a capacidade de um material ou de um corpo em se deformar sob a a¢éo de cargas.
A rigidez é o comportamento oposto. Sendo assim, o material mais rigido é o que se deforma menos sob
a acdo de uma carga.
As tensdes e deformagdes se relacionam pela rigidez ou pela cedéncia. Se a barra da figura 5.4.1
for tracionada por cargas crescentes e forem medidas as deformagdes correspondentes, o trecho inicial da

curva que relaciona a tensdo com a deformagdo tem o aspecto abaixo.
s

Figura 5.4.3 Curva tensao - deformagao no trecho linear
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A tangente da inclinagdo da reta ¢ a rigidez (£) da barra, que ¢ conhecida por modulo de elastici-
dade, ou de Young:

o/ =E, ouC =Eg

A equagdo acima ¢ conhecida por Lei de Hooke e se aplica a um grande numero de casos de inte-
resse pratico. Sua aplicagdo limita-se a seguinte situacdo:

m o material ¢ elastico, linear e isotropico (mesma propriedade mecéanica em qualquer diregdo da
solicitagdo);

m acarga esta aplicada em uma unica diregdo do corpo;

m atensdo no corpo esta abaixo do limite de escoamento.

Todos os trés conceitos apresentados admitem generalizagdo bastante ampla, para representar os
casos correntes de maior complexidade. Assim como a tensdo tem seis componentes, a deformagao
também tem. Portanto, a principio, a Lei de Hooke generalizada deveria ser uma matriz de 36 elementos,
associando cada componente de tensdo aos componentes de deformag@o. No caso dos materiais isotropi-
cos, ha apenas trés constantes do material: o modulo de elasticidade £, o mddulo de rigidez a tor¢ao G e
o coeficiente de Poisson v. O mddulo de rigidez a tor¢ao associa a tensao de cisalhamento T a deformagao
por cisalhamento Y, de modo que:

T=GY

E e G se relacionam por:

E &

¢ - Fi

G= v=
201+v) )

onde € ¢ o alongamento do corpo na dire¢do 1 e €, ¢ a contragdo do corpo na diregdo 2. Para en-
tender melhor, consideremos uma placa tracionada na diregdo 1, conforme a ilustragdo.

< —>

Figura 5.4.4 Placa tracionada

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

Embora o comportamento elastico dos elementos estruturais seja aquele de maior aplicagdo, ¢
preciso conhecer o comportamento além daquela situagdo, pelas seguintes razdes:

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

®  em casos de otimizagdo estrutural, ¢ admissivel trabalhar além da zona elastica.

Na figura 5.4.5, pode-se comparar o comportamento de uma liga de aluminio (AA2024) e de um
aco de alta resisténcia (AISI 4340) e observar que:

m o caso dos materiais apresentados, o limite de escoamento ocorre praticamente no mesmo
nivel de deformag@o. Essa foi uma coincidéncia, mas que facilita o entendimento do papel da rigidez, ou
o modulo de elasticidade. Como a rigidez do ago (210 GPa) ¢ trés vezes maior que a da liga de aluminio
(70 GPa), sob a mesma deformacgdo, a tensdo despertada no ago ¢ trés vezes superior a do aluminio den-
tro do regime elastico. Olhando pelo lado oposto, sob a mesma tensdo uma barra de ago se deforma trés

vezes menos que o aluminio;
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m  colocadas as duas curvas no mesmo grafico, percebe-se que a zona plastica do ago é bem mais
curta que a do aluminio. O aluminio tem menor nivel de resisténcia, mas uma grande capacidade de
deformagio antes da ruptura; e

m adicionalmente sabe-se que a massa especifica do ago ¢ 2,8 vezes superior a do aluminio.

Do exposto, fica facil entender porque:

m os envelopes motores sdo em ago, em que se quer alta resisténcia para suportar a pressao interna
¢ alta rigidez para ndo deixar o propelente sélido se deformar e rachar; e

®  as saias sdo em aluminio por resultarem em estruturas mais leves e com capacidade de carga

suficiente.
i aco de alta
O [Mpa] resisténcia
900
liga de
aluminic
300
- £

4x10”
Figura 5.4.5 Tensdo vs. deformagao de liga de aluminio e de aco

O advento dos compositos abriu novas perspectivas como sera visto adiante.

Note-se que a liga de aluminio aceita altas deformagdes plasticas com baixo aumento da tensao
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 deformacgao. Ja o aco de alta
resisténcia tem a zona plastica reduzida, o que conduz a ruptura do elemento com pequeno acréscimo de
carga além da zona elastica.

Frequéncias, modos naturais de vibragdo e resposta dindmica

Todo corpo vibra ao ser excitado por uma forcga variavel. A situagcdo mais visivel € a das cordas de
violdo 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 vibracdo, e a cada uma se associa uma
frequéncia, ou frequéncia natural de vibra¢@o. No entanto, existem as formas dominantes que correspon-
dem as menores frequéncias. Na pratica, interessam os trés primeiros modos naturais e suas respectivas
frequéncias, porque demandam menos energia para serem estimuladas e, portanto, manifestam-se mais
prontamente com a excitacdo dindmica. Em situagdes menos comuns, ¢ necessario considerar frequéncia

e modos mais altos. No caso da corda, os trés primeiros modos so ilustrados abaixo.

Figura 5.4.6 Os trés primeiros modos de vibragdo de uma corda

A cada forma de vibragdo corresponde uma frequéncia, ou som, ¢ sdo chamados modos e

frequéncias naturais de vibrag@o. Se considerarmos uma barra homogénea biapoiada nas extremidades
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(as extremidades sdo livres para girar, mas restritas em translacdo), obtemos modos naturais em flexao

com as formas senoidais desenhadas acima e as respectivas frequéncias tém as expressodes:

) = &1 0 = 4En%; e 5 = 9402 rad/s onde £ = El
ml'

sendo que £ ¢ o mddulo de elasticidade da barra; / € a inércia transversal de area da se¢do; m € a massa

por unidade de comprimento; e L ¢ o comprimento. Portanto, a vibragdo da barra depende de como ela
¢ fixada, de sua rigidez a flexdo (£7) e de sua massa. Observa-se nesse exemplo como crescem as frequ-
éncias proprias a cada modo.

A forma e constituicdo de cada corpo levam as frequéncias e aos modos naturais de vibragdo,
variando em complexidade. Os corpos tridimensionais vibram ndo s6 em flexdo, mas também em tor¢ao
e longitudinalmente. Todos esses movimentos devem ser considerados quando estamos interessados na
resposta dindmica do corpo, isto €, como o corpo responde as cargas dinamicas atuantes. No caso dos
foguetes, sua resposta dindmica sob a acdo do sistema de controle ¢ um estudo de engenharia prioritario
durante o projeto.

Os foguetes e avides sdo casos peculiares porque vibram sem nenhum vinculo, em contraste com
prédios, cordas, carros que estdo em contato com algum meio que restringe de alguma forma seu movi-
mento. Para ilustrar a diferenca de comportamento entre uma viga biapoiada e uma totalmente livre, a

figura abaixo mostra o primeiro modo de vibragdo em cada situacdo.

=

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

As respectivas primeiras frequéncias naturais de vibracdo em flexao sdo:

viga biapoiada viga livre-livre
fi=m | El H f] = 2,268m2 [El
mfL' mi’

Portanto, a primeira frequéncia em flexdo da viga livre-livre obtida por Meirovitch (1967, 166-7)
¢ cerca de duas vezes maior que a da mesma viga biapoiada. Note-se que, no caso biapoiado, os dois nos
da forma modal estdo na extremidade, e na livre-livre os dois nds estdo no interior do corpo. Uma forma
intuitiva de entender porque a primeira frequéncia natural da viga livre ¢ maior consiste em considerar
que aplicamos momentos nos noés para produzir a forma modal. Quanto mais perto do meio da forma,
mais momento temos que aplicar a barra para obriga-la a girar em volta dos nos. Portanto, a situagdo que
requer menor esfor¢o e de menor frequéncia ¢ a aplicagdo dos momentos nas extremidades.

A importancia pratica do conhecimento das frequéncias e modos naturais em foguetes se manifesta
nas seguintes situagdes:

m controle do veiculo: os sensores utilizados para controle visam medir os movimentos de corpo
rigido. Como o veiculo se deforma ao vibrar, os sensores medem o movimento do corpo rigido ¢ a sua
deformagdo simultaneamente. O modelo matematico de controle, de posse da informagdo das frequéncias
¢ dos modos naturais ¢ capaz de eliminar o movimento de vibragdo, obtendo apenas o efetivo movimento
do corpo rigido, para entdo controla-lo. Por outro lado, sabe-se que, se a excitagdo do sistema de controle
atuar em frequéncia distante das principais frequéncias naturais do veiculo, entdo so as excitara com

baixa energia. Do exposto, entende-se a necessidade de simular e medir em testes em escala real as fre-
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quéncias e modos naturais do veiculo nas suas varias fases de voo;

m  acroelasticidade: denomina-se aeroelasticidade o comportamento elastico do veiculo, ou de
suas partes, sob a agdo das forgas aerodindmicas e as resultantes alteragcdes naquelas forgas. Alguns des-
tes casos sdo comentados na sec¢do 5.3: flutter; buffeting; a variagdo da margem estatica; e a oscilagdo do
foguete sob a ag@o dos ventos de superficie. Nesses casos, a estrutura responde com suas frequéncias e
modos naturais porque as forgas aerodinamicas sdo dinamicas; e

m  ambiente dindmico dos equipamentos: saias, pratos, suportes e demais elementos estruturais
vibram sob o efeito das cargas dindmicas atuantes e transmitem a vibragdo aos equipamentos do foguete
¢ da carga util. O conjunto estrutura-equipamentos cria um ambiente vibratorio para os equipamentos
de bordo. O conhecimento desse ambiente ¢ necessario para que se verifique se 0os equipamentos vao
suporta-lo. Em caso negativo, mudangas no projeto daquele conjunto sdo necessarias.

O estudo da resposta dinamica de um foguete consiste na determinagéo dos deslocamentos, rota-
¢des, forcas e momentos internos despertados na estrutura primaria e nas secundarias (suportes, pratos,
adaptadores) em fungdo das cargas estruturais ndo estaticas atuantes sobre o veiculo. Trata-se de um
ramo da engenharia que envolve modelos matematicos detalhados e muitas horas de computador para
a realizagdo das simulagdes. Os testes de vibragdo no solo de modelos fi¢is e as medi¢des da resposta
estrutural durante o voo sdo atividades indissociaveis das simulagdes. Os modelos matematicos que re-
presentam a arquitetura do objeto e seus materiais sdo elaborados dentro da tecnologia do Método dos
Elementos Finitos (MEF). As cargas estruturais dindmicas podem ser divididas em:

m  deterministicas: sdo aquelas conhecidas em fung¢@o do tempo em que atuam. Por exemplo, o
empuxo dos motores e as forgas de controle t€ém componentes cujas dependéncias do tempo sdo bem
determinadas; e

m  aleatorias: sdo aquelas conhecidas somente pelo seu espectro de poténcia. Esse tipo de exci-
tacdo ndo afeta as estruturas primaria e secundaria, mas os equipamentos eletronicos a bordo (foguete e
satélite) sdo sensiveis a ela. As principais fontes desse tipo de excitagdo sdo a acustica dos motores ¢ do
escoamento aerodinamico e o componente aleatdrio do empuxo.

Do ponto de vista experimental, a pratica estabelecida é:

m realizar testes de vibragdo com modelos fi¢is aos de voo, excitando-os com os niveis esperados
em voo. Sao os chamados testes de qualificagdo ambiental. Nesses testes verifica-se a compatibilidade do
modelo matematico utilizado, ajustando-o se necessario, e verifica-se a necessidade de efetuar alteragdes
de projeto de modo que o modelo permanega integro e funcional apds os testes; e

B nos primeiros voos, o foguete recebe um volume de sensores que permite a avaliagdo do
comportamento dos equipamentos mais sensiveis e a verificagio do ambiente real de excitagdo. E usual
encontrar ambientes menos agressivos do que os supostos ¢ também encontrar ambientes mais agres-
sivos. Neste segundo caso, torna-se necessario rever o projeto suavizando a ambiente ou robustecendo
equipamentos; e

® em voos operacionais, a quantidade de sensores ambientais ¢ reduzida, permanecendo apenas
aqueles que confirmem informagdes, caso seja necessaria uma investigagao sobre algum desvio de com-
portamento do veiculo durante o voo.

Flambagem

A flambagem ocorre quando os deslocamentos de um corpo sdo muito grandes em relagdo ao
incremento da forca aplicada para produzi-los, caracterizando comportamento instavel. O caso classico

¢ 0 de uma régua de plastico comprimida pelas extremidades. Em um dado momento, a régua flexiona
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rapidamente, podendo até se quebrar. Nas estruturas espaciais, existem iniimeras situagdes em que a
flambagem ¢ o fator decisivo de projeto. Nao ¢é raro que partes estruturais trabalhem em flambagem
elastica, ou seja, com a retirada da carga a estrutura volta a forma normal. Esse comportamento pode ser
usado em estruturas otimizadas, em que o fator peso ¢ restritivo.

A perda de estabilidade pode ser precipitada por varios fatores instabilizantes, tais como: vibra-
¢des, imperfei¢des localizadas ou generalizadas, assimetrias. Devido a esses fatores, os ensaios de flam-
bagem sdo de dificil realizagao ¢ os modelos matematicos simulam imprecisamente o momento da flam-
bagem. Sendo assim, ¢ comum utilizar coeficientes de seguranga maiores quanto a flambagem, quando
sua presenga ¢ indesejada.

Para melhor compreender a influéncia desses fatores, considere o painel cilindrico que ¢ submeti-

do a uma carga concentrada, conforme ilustrado abaixo,

Figura 5.4.8 Flambagem de painel cilindrico

para o qual as curvas carga vs. deslocamento do ponto de aplicag@o sdo mostradas a seguir.

P

-

w

Figura 5.4.9 Carga vs. deslocamento em um painel cilindrico

A curva 1 prevé a instabilidade a partir de A. Tal resultado ¢ tipico da andlise linear geométrica
da estrutura, em que sdo uEilizadas as relagdes lineares entre as deformagdes e os deslocamentos, por
exemplo: &, = 3—: +% 3—‘:) . O ponto A ¢ chamado de bifurcagdo e marca a magnitude da carga em
que se da a instabilidade. A curva 2 é obtida pelo emprego de uma teoria geométrica nio linear, em
que sdo considerados os efeitos das rotagdes locais nas deformagdes, ou seja, esta situagdo ¢ bem mais
proxima da realidade. O ponto B ¢ chamado de limite de estabilidade. A introdugdo de uma imperfei¢do
na geometria do painel pode dar margem ao comportamento descrito pela curva 3. Para fins praticos, o
que se observa ¢ 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 lancadores

Embora haja liberdade durante a concepgao estrutural de um item a ser empregado em um foguete,

as leis da fisica restringem as solugdes e os materiais a serem empregados. Mesmo assim, diante das
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restricdes com que o projetista deve trabalhar, solu¢des engenhosas surgem em diferentes escritorios de
projeto. De modo geral, a concepgao estrutural se apoia nos seguintes fatores:

m solicitagdes impostas em todo o ciclo de vida, desde a estocagem até o ultimo instante util. Esse
fator ¢ preponderante no momento da concepgdo. E normal conceber mais de uma solugdo preliminar,
para depois submeté-las ao escrutinio com base nas demais restrigdes. O conhecimento do ambiente de
cargas ¢ essencial ao sucesso do projeto. A inclusdo tardia de uma carga pode inviabilizar tudo o que se
fez até aquele momento;

m  requisitos de resisténcia, rigidez, forma e outros. Esses requisitos também definem a esséncia
do item. Aqui se incluem as margens de seguranca a serem adotadas. As margens diminuem na medida
em que o conhecimento sobre as cargas e os materiais empregados aumenta. O nivel de otimizagao influi
sobremaneira nas margens, que diminuem, e no custo, que aumenta. Note-se que cada projetista tem sua
visdo do que deve ser otimizado. Observando os projetos americanos e europeus, constata-se grande zelo
na otimizag@o de massas estruturais. Ja nos projetos da Unido Soviética, a grande preocupagéo ¢ voltada
para a confiabilidade, portanto, as estruturas em geral e os equipamentos sdo robustos para enfrentarem
situacdes severas, sendo alta a capacidade propulsiva dos foguetes;

m custo total, no qual se incluem a matéria-prima, o desenvolvimento (analise estrutural, ensaios
de qualificagdo), a fabricacdo, a estocagem e as inspe¢des periddicas. Muitas vezes a andlise do custo
decide a solugao a ser adotada;

m  nivel tecnoldgico do ambiente de desenvolvimento (materiais, métodos de fabricagdo). Os
envelopes motores do VLS-1 obrigaram o pais a criar meios inexistentes para que todo o processo de
producao dos motores S43 fosse autonoma. Foi uma deciso estratégica inicial e teve seu custo; e

m confiabilidade desejada. A obtengédo da confiabilidade demanda testes, quando itens novos séo
desenvolvidos. Portanto, a demonstragdo de confiabilidade ¢, em geral, cara e requer tempo precioso no
final do desenvolvimento.

Passa-se a descrever alguns tipos de estruturas classicas utilizadas em foguetes a propulsao soli-
da.

Envelopes motores

Essa estrutura tem a dupla fungdo de operar como vaso de pressdo e como elemento de viga da
estrutura principal do foguete.

O envelope motor ¢ constituido da membrana cilindrica e dos domos dianteiro e traseiro. A grande
massa dessa estrutura estd na membrana, onde deve se concentrar o esfor¢o do dimensionamento, para
fins de otimizag¢@o de massa. Na maior parte de seu comprimento, seu comportamento mecanico ¢ bas-

tante simples, como sera 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 a pressdo interna,
ilustrado na figura 5.4.10. A espessura da parede ¢ ¢ ¢ o raio médio da se¢@o circular é R. A tensdo longi-

tudinal se manifesta como ilustrada n figura 5.4.11.
Imagem Jorge Amery

-

O
Figura 5.4.11 Tensdo longitudinal na membrana cilindrica
Ao longo do circulo, na direcao da geratriz, age a tensao longitudinal G1 obtida pelo equilibrio
entre o efeito da pressdo interna e a reagdo nas paredes do cilindro, como se segue.

_ aR’p _ PR
" 2Rt 2
Ao longo da geratriz, na diregdo circunferencial, age a tensdo circunferencial Go.
_2RLp pR
Y7

Conclui-se que a tensdo circunferencial ¢ o dobro da longitudinal.
O Critério de Von Mises, para este caso, em que O3 = 0, tem a seguinte expressio:

> 2 R
O =0t +01 —00, =B

2t

A presenga dos domos perturba o comportamento descrito, na regido proxima a eles. A razao ¢é
a diferenca de rigidez entre os domos e a membrana cilindrica, fazendo com que cada parte se deforme
de modo diferente, quando pressurizada. O fato de estarem unidas, por soldagem ou mesmo em uma
peca usinada, cria um comportamento localizado bastante perturbado, com tensdes mais elevadas. Em
termos praticos, o reflexo sobre o Critério de Von Mises ¢ um fator de 10% de aumento, passando a sua

expressao para:

JVM -— O,QSpr.t

No caso da propulsdo solida, os envelopes motores sdo insensiveis as cargas estruturais atuantes
no veiculo, mesmo quando ndo pressurizados pela queima do propelente, com excecgao das jungdes com
outros modulos. No caso da propulsdo liquida, os tanques de propelente sdo sensiveis aquelas cargas,
tanto estaticas quanto dindmicas.

Os envelopes motores metalicos sdo produzidos em agos de alta e ultra-alta resisténcia, devido ao
requisito de massa. Esses acos tém ruptura fragil (repentina, como a do vidro), que pode ser precipitada
pela presenga de microtrincas ou pontos de corrosdo. Com a pressurizagdo, essas microfalhas podem
aumentar ou se propagar, levando a ruptura da estrutura. A questdo que se apresenta, durante a inspegao
apos fabricagdo, ou estocagem, ¢ se as falhas encontradas vdo ou nao levar o envelope motor ao
colapso.

A resposta a essa pergunta surge da Mecanica da Fratura, que define o fator de intensidade de

tensdo e o fator critico de tensdo. O fator de intensidade de tensdo ¢ definido por:
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onde:

On = tensdo média aplicada na regido da trinca

a = tamanho da trinca

QO = fator de forma da trinca, igual a 0,83, para trincas superficiais, e igual a 1, para trincas pro-
fundas.

O fator critico Kic ¢ determinado experimentalmente e representa uma caracteristica do material,
nas condi¢gdes em que se pretende usa-lo (nivel de resisténcia obtido por tratamento térmico) e tem o
significado fisico do tamanho da trinca em que sua propagacéo se faz sem acréscimo de energia externa.
Se a inspe¢do de uma estrutura mostrar trincas, comparam-se os valores de K7 ¢ Kr, e decide-se sobre a
condenagdo ou ndo da estrutura.

Os envelopes motores metalicos estdo sendo substituidos por envelopes motores bobinados em
fibra sintética, impregnada por resinas organicas. Essa concepgao apresenta duas grandes vantagens em
relagdo a solugdo metalica: massa menor para o mesmo desempenho estrutural e rapidez na produgdo. A
figura 5.4.12 ilustra o processo de produgdo de um vaso bobinado. Observa-se que um cabegote percorre
um barramento paralelo ao eixo do vaso sendo bobinado. Inicialmente um mandril com as protegdes tér-
micas internas ¢ montado no eixo da maquina, a qual o faz girar com velocidade coerente com o desloca-
mento do cabegote. O resultado ¢ a deposicdo das fibras em uma trajetoria que favorece o comportamento

estrutural. A ultima operagéo de bobinagem ¢ circunferencial sobre a membrana cilindrica, cujo objetivo

¢ resistir a tensdo circunferencial, que ¢ o dobro da longitudinal, conforme ja comentado.
Imagem CENIC

' ¥y

Figura 5.4.12 Envelope motor sendo bobinado
Essa concepgao traz grandes vantagens sobre a solu¢do metalica:
m  a partir de uma quantidade de motores fabricados, o custo total € menor, ou seja, a soma do
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custo do desenvolvimento mais o custo de produc@o das unidades qualificadas ¢ menor do que o custo
total do envelope motor metalico. O fator preponderante ¢ o menor nimero de operagdes para se obter o
envelope bobinado;

®m amassa estrutural final ¢ menor. Esse ¢ um fator decisivo, dependendo da aplicagdo. No caso de
motores de apogeu, a aplicacdo de envelopes motores metalicos ¢ hoje considerada invidvel. Os ultimos
envelopes com essa concepgdo eram construidos com titanio, devido a sua resisténcia estrutural superior
a muitos acos, combinada com menor densidade. Atualmente, reinam os motores bobinados, até que
surja op¢ao melhor;

m  a estrutura ndo apresenta corrosdo. Essa degradagdo inexiste nos envelopes bobinados. Mesmo
suas partes metalicas, os insertos, sdo de aluminio, imunes, portanto, a corrosdo em condi¢des ambientais
normais.

Existem desvantagens no emprego de envelopes motores bobinados:

m  degradacdo por efeitos ambientais. As resinas e fibras sdo sensiveis a umidade, a temperaturas
altas ou baixas e a luz do Sol. Esses efeitos sdo significativos ao longo de meses e requerem cuidados se
a estrutura vai ficar exposta a um ambiente agressivo por tempo prolongado. Se o periodo de estocagem
for longo, ¢ necessario proteger o envelope motor, ou o motor carregado em relagdo a esses fatores;

m intolerancia a erros no carregamento com propelente. Se o motor carregado com propelente
tiver que ser descarregado, o envelope motor nido podera ser reutilizado para voo. A razdo ¢ que seria
necessario remover a protegao térmica interna no processo de limpeza, mas ela ¢ vulcanizada no processo
de cura do envelope ¢ fica intimamente aderida a parede interna do envelope motor. No caso dos envelo-
pes motores metalicos, ¢ possivel remover o propelente e as prote¢des térmicas e refazer o carregamento,
embora incorrendo em risco e trabalho arduo;

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

m  adependéncia de fornecimento externo de matérias primas. O Brasil ndo produz fibras de alto
desempenho estrutural. Sua utilizagdo deve considerar as condigdes de fornecimento do mercado interna-
cional. Alternativamente, elas poderiam ser produzidas industrialmente no pais, caso a industria tivesse
mercado interno e externo. Todos os paises com visdo estratégica de autonomia se dedicaram a produzir
internamente esses materiais;

m o interesse em manter a competéncia na tecnologia dos acos de ultra-alta resisténcia. Sobretudo
nos estagios inferiores, em que o requisito de massa estrutural ¢ menos exigente (veja a se¢éo 5.5), 0 uso
dos acos ja desenvolvidos pode ser uma solugdo atraente.

A bobinagem ¢ feita sobre um molde, ou mandril, sobre o qual ja estdo montadas as protegoes
térmicas e os anéis terminais, ou insertos. As primeiras camadas t€ém a forma tipica ja mostrada e formam
a estrutura basica da regido cilindrica e dos domos. Dadas as caracteristicas das tensdes na regido cilin-
drica, sdo acrescentadas camadas circunferenciais, somente nessa regido.

Um conceito bastante utilizado de deposicao da fibra fundamenta-se nos seguintes requisitos:

m a fibra deve estar igualmente tracionada ao longo de toda a sua trajetoria;

m a fibra ndo deve escorregar durante a sua deposi¢do sobre o mandril.

Para que isso seja possivel, a fibra sobrepde a curva geodésica que liga um ponto do bocal traseiro
ao seu correspondente no bocal dianteiro. Esse tipo de bobinagem ¢ conhecido por isotensoidal. A analise

de tensoes (netting analysis) dessa bobinagem nao admite que a resina tenha papel estrutural, para fins de
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resisténcia do vaso a pressdo interna. Na pratica existem fatores perturbadores que podem afetar a analise
de tensoes, tais como:

m a bobinagem circunferencial na regido cilindrica, feita sobre a bobinagem isotensoidal, restrin-
ge a sua expansao radial, criando flexao nas jungdes cilindro - domos;

m 0 aciimulo de fibras ao redor dos bocais pode criar uma distribui¢ao de tensdes irregular com
flexdes.

Portanto, os primeiros vasos produzidos em um desenvolvimento sdo usados para ajuste de pa-
rametros de bobinagem (passo de deposicao das fibras, pequenas mudangas de angulo de deposigao,
inser¢d@o de tecido em regides mais solicitadas) que venham a dar o desempenho desejado.

As fibras mais usadas sdo a aramida (Kevlar é o nome comercial registrado pela Dupont) e a de
carbono. A fibra de vidro ¢ usada em vasos de menor desempenho. Todas as fibras estruturais estao
disponiveis em varios niveis de resisténcia. As principais caracteristicas destas fibras sdo comentadas a
seguir.

As fibras de carbono dividem-se em duas grandes categorias: fibras de alta resisténcia e fibras de
alta rigidez. Os dois tipos caracterizam-se pela ruptura fragil, com alta liberagdo de energia. A dilatagdo
térmica das fibras de carbono ¢ baixa, favorecendo a conservagao da forma das estruturas quando subme-
tidas a severos ambientes térmicos.

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

As fibras de vidro s@o as mais utilizadas na industria geral devido ao seu baixo custo. Suas proprie-
dades mecanicas sdo inferiores ao carbono e a aramida e por isto ndo permitem a construgdo de estruturas
de alto desempenho.

O uso de materiais laminados se justifica, do ponto de vista estrutural, recorrendo aos conceitos de
resisténcia e rigidez especificas, que sdo o quociente entre a resisténcia e a rigidez pela massa especifica
do material. A figura 5.4.13 ilustra como se comparam alguns materiais sob este enfoque, como mostrado
por Jones (1975, 23).
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Figura 5.4.13 Comparagdo da rigidez e resisténcia especificas de materiais
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Observando a figura pode-se concluir que:

m  as fibras sdo a forma de maior resisténcia especifica. Isso ocorre porque a fibra isolada tem suas
moléculas alinhadas com a dire¢éo da solicitacdo e ¢ leve;

m  em seguida, as 1dminas unidirecionais sdo as de maior resisténcia especifica. Nesse caso, em-
bora as fibras estejam alinhadas com a diregdo de solicitagdo, a presenca da resina aumenta o peso do
laminado, em comparagéo com um laminado com fibras apenas (o que seria dificil de aplicar na pratica).
Pode-se observar que a ldmina unidirecional tem desempenho melhor que os metais convencionais;

m finalmente, as 1aminas bidirecionais equiparam-se aos metais. Note-se, no entanto, que, nas
trés situagdes citadas, o peso final do elemento estrutural ¢ inferior aquele em que fosse empregado um
metal convencional. Por exemplo, o envelope motor S44 tem massa de 114,5 kg, incluindo as protegdes
térmicas, os insertos de aluminio e os saiotes de carbono e de aluminio. A massa da protegdo térmica
interna e dos insertos de aluminio ¢ de 58,5 kg. Os saiotes dianteiro e traseiro t€ém massa de 8,2 ¢ 10,1 kg
respectivamente. Portanto, a massa da estrutura bobinada ¢ de 37,7 kg. Se 0o mesmo envelope motor fosse
em 300M, teria aproximadamente 133 kg, ou seja, 3,5 vezes maior que a estrutura em fibra. A compara-
¢do acima ¢ aproximada e seu papel ¢ de apenas ilustrar o ganho de massa ao se trabalhar com estruturas
em compositos. Se o S44 fosse projetado em fibra estrutural de carbono, sua massa seria menor ainda.

Propelente solido

O propelente s6lido ndo desempenha papel na resisténcia estrutural do foguete, porque seu moédulo
de elasticidade ¢ dez mil vezes menor que o do ago, ou seja, a membrana cilindrica, ao ser solicitada
como viga, deforma-se, mas essa deformag@o desperta tensdes dez mil vezes menores no propelente,
significando que ele ndo trabalha.

Analisemos agora o que ocorre na vibragdo em flexdo da viga que forma o corpo do foguete.
Vimos que as frequéncias naturais em flexio dependem do fator v Ef /mL' . Consideremos que o pro-
pelente esta perfeitamente colado @ membrana de ago — o que na pratica ocorre — e calculemos o fator
acima para o trecho cilindrico do motor com e sem propelente. Acabamos de ver que o modulo de elas-
ticidade do ago ¢ dez mil vezes maior do que o do propelente, logo 0 modulo de elasticidade da viga ¢
o do aco: £ =205000MPa. No caso do motor S43, a inércia da se¢do da membrana cilindrica é a de um
anel fino de raio igual a 500 mm aproximadamente e espessura 3,3 mm. A inércia transversal de area
para essa geometria é dada por: 7 = TR’ = 0,0013 m*. A inércia transversal da area do propelente é bem
maior, no entanto ela ndo influi na flexdo porque vimos que o propelente nao trabalha, comportando-se
como se fosse liquido nessa situacdo. A massa por unidade de comprimento da membrana cilindrica ¢
dada por m = pV/L, p = 7800 kg/m’ = massa especifica do ago; V' = 2TR(L = 27 x 0,5 x 0,0033 x 6 =
0,062 m* = volume da membrana cilindrica, ¢ L = 6 m = comprimento da membrana cilindrica. Logo, m
= 81 kg/m. O propelente contribui com a sua massa na viga, e sua massa por unidade de comprimento

¢ 7500/6 = 1250 kg/m. Portanto, para a viga sem propelente, a primeira frequéncia da viga livre ¢ dada

por: fi= 2268“:% =MN28Hz  Congiderando a presenca do propelente, a massa por unidade

de comprimento passa a ser m = 81 + 1250 = 1331 kg/m, ¢ a frequéncia passa a ser 278 Hz.
Em resumo, a presenga do propelente solido influi estruturalmente como se segue:
m resisténcia estrutural: ndo ha influéncia;
| carga estatica: a massa do propelente influi pelo seu peso;
m aceleragdes quase-estaticas: a massa do propelente influi mais ainda ao ser acelerada;
m vibragdo livre: a presenga do propelente abaixa as frequéncias da viga em flexao. O leitor é con-

vidado a verificar o que ocorre nas vibragdes longitudinais ¢ em torgdo;
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m resposta dindmica: a influéncia do propelente se estende a resposta dinamica, em fungao de sua
influéncia na massa e nos modos naturais. Ha que se considerar nesse caso a influéncia no amortecimento
estrutural, que deve ser determinado experimentalmente.

Na pratica, a andlise estrutural do foguete ¢ realizada em varios momentos do voo, quando o
propelente esta sendo consumido, e, portanto, sua influéncia no comportamento estrutural também varia
conforme o que ja foi apresentado.

Saias

As saias sdo usadas nas extremidades dos motores e tém as seguintes fungdes:

m participar da estrutura primaria do veiculo;

m  dar forma aerodinamica (principalmente as saias cOnicas);

m abrigar os equipamentos do veiculo;

m conectar 0s Varios estagios;

m abrigar os sistemas de separagao.

As solugdes estruturais empregadas nas saias sao as mais variadas, no que tange a geometria ¢ aos
materiais. Os materiais mais empregados sao as ligas de aluminio, agos (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 varios compromissos de suas fun¢des. Na maioria das
vezes sdo cilindricas, mas ¢ comum também o formato conico para unir médulos (motores, na maioria
das vezes) de diametros diferentes. Em alguns casos, a saia ¢ na realidade um conjunto de trelicas, sem
revestimento. Essa concepgao ¢ usada quando se deseja acender um propulsor sobre o estagio a ser sepa-
rado, na chamada separacdo a quente.

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

®m nem sempre ¢ possivel projetar um revestimento com a resisténcia e a rigidez necessarias. Para
complementar essas caracteristicas, sdo usados refor¢adores longitudinais, ou longarinas, e circunferen-
ciais, ou cavernas;

m ¢ frequente a necessidade de abrir passagem para o cabeamento e dutos de fluidos, que devem

ser reforgados com molduras.

Imagem basica Jorge Amery

longarina

Figura 5.4.14 Saia reforcada internamente
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O colapso desse tipo de estrutura ocorre em geral por flambagem. As longarinas e cavernas sao
colocadas de modo a impedir que isso ocorra. A sistematica de céalculo foge ao escopo deste texto. Para
uma leitura mais especializada, as referéncias (Marty, 1986), (Bruhn, 1967) ¢ (Baker et al., 1972) per-
mitem a analise estrutural preliminar. Geralmente, os reforgos sdo colocados no interior da saia. No que
diz respeito as longarinas, ¢ possivel té-las externamente, com maior eficiéncia estrutural. A fixacdo dos
refor¢os no revestimento se faz em geral por rebites. As figuras 5.4.14 e 5.4.15 mostram exemplos das

concepgdes estruturais mencionadas.

Imagem basica Jorge Amery

revestimento

Figura 5.4.15 Detalhe de reforco externo

Note-se que apesar da concepgdo, os refor¢adores e chapas ainda estdo sujeitos a flambagem lo-
calizada.

Quanto aos quadros de refor¢o de uma abertura, uma pratica simples consiste em desenha-la de
modo a ter a mesma massa do material retirado.

Pratos

Os pratos sdo elementos sempre presentes em langadores e tém a finalidade de apoiar os varios
equipamentos. Sua geometria ¢ circunferencial, na grande maioria dos casos, podendo ser anulares ou
completos. O dimensionamento dos pratos visa dar a rigidez necessaria para que o ambiente em vibragio
dos equipamentos ali instalados fique em uma faixa aceitavel. O modelo matematico para dimensiona-
mento dos pratos leva em conta:

m o arranjo dos equipamentos sob e sobre o prato. Os mais pesados devem ficar proximos a
fixagdo do prato na estrutura que o sustenta. Se o prato for apoiado por meio de maos francesas, entdo €
natural apoiar os equipamentos mais pesados sobre elas;

m o ambiente dindmico do voo. As transi¢des sdo fontes de excitacdo dindmica dos pratos e equi-
pamentos em geral. As principais transi¢des sdo: subida e descida do empuxo dos motores principais;
a passagem pelo transdnico e o regime supersonico até as imediacdes da pressdo dindmica maxima; as
separagdes; e os eventos comandados por pirotécnicos;

m aforma com que o prato é vinculado a estrutura principal. Sdo praticadas varias possibilidades,
tais como apoios discretos e apoios continuos com fixagao por parafusos;

m rigidez da estrutura principal. Se localmente a estrutura primaria do foguete ndo tem a robustez
necessaria, apesar de o prato ser eficiente, sua ancoragem nao ¢, e o ambiente vibratdrio para os equi-
pamentos pode ser agressivo. No VLS-1, os testes de vibragdo mostraram que a rigidez da membrana
cilindrica e do anel de interface da BE com a BC tinha rigidez insuficiente para conter a vibragdo do prato
de equipamentos. A solugdo dada foi a inclusdo de uma viga no interior da BE, com uma haste que se

fixava ao centro do prato. A figura 5.4.16 esquematiza a solugao.
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) i estrutura /
equipamento : da BE

Figura 5.4.16 Solugdo de ancoragem adicional do prato de equipamentos

Na estrutura apresentada, a energia de vibragao do prato ¢ distribuida em duas regides da estrutura
da BE: na regido do flange inferior ¢ na membrana, nos pontos de sustentacao da viga.

Uma solugdo bastante eficiente para enrijecer as placas ¢ conhecida por sanduiche, que consiste de
duas faces e um nucleo. As faces podem ser de aluminio ou laminados de fibra organica. O nticleo pode
ser de espuma de poliuretano ou uma colmeia, sendo esta ultima a mais utilizada.

Os sanduiches com colmeias permitem a construgdo de estruturas de baixo peso e alta rigidez.
Esse tipo de material constitui-se de um nucleo, formado pela colmeia propriamente dita, e de faces. As
colmeias de aluminio sdo obtidas conforme mostra a figura 5.4.17.

Figura 5.4.17 Produgdo da colmeia

Supondo que a colmeia seja de aluminio, a figura descreve o seguinte processo:

m cada chapa de aluminio recebe linhas paralelas de adesivo, com o espagamento necessario para
formar os alvéolos;

m varias chapas sdo superpostas desta maneira, formando o bloco ilustrado, que é a matéria-prima
vendida pelo fabricante;

m 0 usuario usina pedagos do bloco conforme sua conveniéncia; e

m  as faces externas do bloco so tracionadas e a colmeia se expande.

Posteriormente, duas faces de aluminio, por exemplo, sdo coladas a colmeia, formando a placa
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sanduiche. Note-se que as chapas que formam a colmeia s@o finas para permitir sua expansio. Isso cola-
bora para que o nucleo em colmeia seja leve, sendo na pratica a massa da placa igual a soma das massas
das faces. Nas aplicagdes espaciais, ¢ preciso que os alvéolos permitam o escape do ar aprisionado em
seu interior quando no vacuo. Para tanto, as chapas de aluminio da colmeia recebem diminuta furagao de
modo que os alvéolos se comuniquem ¢ o ar possa escapar pelas laterais da colmeia.

Um painel formado dessa maneira possui uma alta rigidez a flexdo, devido ao espagamento entre
as faces. Para entender melhor, considere uma placa quadrada de ago 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/m?. A deflexdo maxima
ocorre no centro da placa e ¢ dada por:

__agb”
Vs = Et 3

onde:

o = 0,0444 para placas quadradas simplesmente apoiadas (Roark,1975)

g = pressio uniforme = 10 N/m?

b=1lado da placa=1m

E =modulo de elasticidade = 210 GPa

t = espessura da placa = 0,001 m

Resulta a deflexao de 2,1 mm no centro da placa.

Consideremos agora uma placa com niicleo de ninho de abelha de aluminio, de espessura 10 mm
e faces de ago de 0,5 mm de espessura. Utilizando o procedimento de calculo encontrado em (Hexcel), a
deflexdo no centro da placa ¢ dada por:

A= 2K |f¢'*'?-lff':1
Ept.h

onde:

A=142=1-(0,3)2=0,91

E = rigidez das faces =210 GPa

1, = espessura da face = 0,0005 m

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

K, = parametro extraido de dbaco do fabricante = 0,004.

Resulta a deflexdo de 0,006 mm, com peso praticamente o mesmo da placa anterior. Portanto, esse
tipo de construgio aplicado convenientemente produz uma estrutura bastante rigida. E claro que o custo
e os cuidados na utiliza¢@o sdo maiores nesse caso. Mas, no computo total, o custo ¢ inferior pelo melhor
desempenho obtido.

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

No VLS-1, ha algumas placas que empregam o conceito do sanduiche. Dois casos necessitaram de
esforco elevado de projeto:

m prato de equipamentos da saia dianteira do segundo estagio. Esse prato precisa ter forma anular,
para dar acesso operacional ao cabegote do ignitor do motor S43. O prato suporta muitos equipamentos
eletronicos relativos as fungdes do primeiro e segundo estagios. A saia dianteira esta imersa na regiao
de incidéncia de ondas de choque resultantes do escoamento aerodindmico sobre as coifas do primeiro

estagio. Foi constatada, no voo do VLS-1 V02, a existéncia de intensa excitacdo lateral sobre o prato.
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Em face desses fatores, foi preciso reprojetar o prato conferindo maior rigidez em flexao e acrescentando
dissipadores de energia nos apoios do prato, com o objetivo de diminuir a excitag@o lateral sobre os equi-
pamentos. A constatagdo da efetividade das solugdes aplicadas se daria no terceiro voo;

m prato da baia de equipamentos. Esse prato ¢ circular e aloja equipamentos nas superficies supe-
rior e inferior. O equipamento mais sensivel ali instalado ¢ a plataforma inercial giro-estabilizada. O pra-
to consiste de uma placa de aluminio cujos refor¢adores sdo usinados na massa. No lado inferior, o prato
¢ fechado com uma face espessa que cumpre dois objetivos: compor estruturalmente a placa formando o
sanduiche e receber as roscas de fixagdo dos equipamentos.

Juncgodes estruturais

A jungio estrutural entre as estruturas que compdem a estrutura primaria (corpo) do foguete pode
ter diferentes concepgdes. Serdo citados trés exemplos ilustrativos. O primeiro ¢ o das cintas.

As cintas podem ser fixas ou ejetaveis, sendo que estas devem, além de garantir a integridade es-
trutural do veiculo, liberar de forma limpa e rapida as interfaces dos médulos a serem separados, quando
necessario.

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

modulo 1 cinta
R |
modulo 2

—l|+—a

Figura 5.4.18 Jungdo por cinta
As cintas dispdem de sistema de aperto, de modo a tensiona-las. Esse tensionamento visa eliminar
folgas; uniformizar a agdo da cinta em toda a interface, pretensionar a interface, para resistir as cargas

em voo. Essa carga ¢ dada por:

0= 2pR(senc — pcosa)

COS & + send

onde:

Q = forca a ser aplicada para tensionamento

p = carga axial, por unidade de comprimento da interface

R = raio médio da interface

oL = angulo da face de contato da cinta

u = coeficiente de atrito entre a cinta e a interface dos modulos

Na pratica, verifica-se que em fungo do atrito entre a cinta e os flanges duas situagdes podem
ocorrer:

m  abaixo de um valor de O, a cinta mantém a jungdo estrutural sob carga, mesmo sem ser ten-
sionada. Essa situagdo deve ser utilizada para as cintas fixas. Nesse caso, a pré-tensdo s6 tem o papel de
eliminar as folgas da jun¢do, ¢ apenas a geometria da cinta devera garantir a transmissdo de carga entre
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um modulo e seu vizinho;

®m acima de um valor de O, a cinta escorrega do flange. Nesse caso, a pré-tensio deve ser usada
para manter a cinta no lugar durante a aplicagdo da carga, correspondendo a carga Q descrita. Esse ¢ o
caso das cintas ejetaveis, em que seu escape dos flanges deve ser garantido.

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

m se o angulo Ol estiver abaixo do valor para o qual ndo ha o escorregamento, entéo os atuadores
de abertura das cintas devem produzir impulso adicional para expulsio das cintas ejetaveis;

m se angulo O estiver acima do valor para o qual ha o escorregamento, ento todas as cintas devem
ser tensionadas para resistir as cargas reinantes nas interfaces dos modulos em que estdo instaladas.

As cintas promovem uma excelente jungao estrutural desde que sejam tomados os cuidados para
um tensionamento o mais uniforme possivel. Em alguns casos, sdo colados extensdmetros sobre a cinta
para monitorar o nivel de tensdo em varios pontos. Para obter a uniformizacéo, costuma-se usar martelo
de borracha ao longo da cinta.

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

m para tornar possivel a integrac@o, ¢ necessario que a furagdo onde se assenta a cabeca do parafu-
so tenha uma folga, sob pena de o parafuso ser submetido a flexdo onde ndo houver perfeita coincidéncia
entre os furos;

m o parafuso trabalha em cisalhamento, quando o ideal ¢ que trabalhe em tragdo.
Imagem Jorge Amery

RN > —éy/

Figura 5.4.19 Jungao estrutural por parafuso radial

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

Figura 5.4.20 Jun¢ao estrutural radax
Nesse caso, os parafusos sdo inclinados em relagéo ao eixo de simetria dos modulos e trabalham
em tragdo e cisalhamento.
A escolha do tipo de jungdo estrutural baseia-se no nivel tecnologico do veiculo. Um fator de ava-
liagdo da qualidade de uma interface ¢ a sua histerese em flexdo. Como se pode verificar da figura 5.4.21,

o aparafusamento radial é o pior tipo de ligaco e a junta radax ¢ a melhor (Weydert, 1968).
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Imagem Jorge Amery

PARAFUSC
RADIAL

CINTA
RADAX

ROTAGAQ

MOMENTO

Figura 5.4.21 Histerese de juncgoes estruturais

O grafico acima ¢ obtido pelo experimento ilustrado na figura 5.4.22:

Figura 5.4.22 Determinacdo da histerese de uma juncgdo estrutural

A estrutura tubular contém a jungdo estrutural que se deseja investigar. Aplica-se a for¢a na ex-
tremidade e depois se inverte o sentido de aplicagdo. O momento fletor na jung@o ¢ o produto da forga
aplicada pela distancia da forca ao centro da jungdo. Os relogios comparadores permitem medir os deslo-
camentos verticais antes e depois da jungdo. Dividindo os deslocamentos medidos pela distancia entre os
comparadores, obtém-se a rotagdo média da jun¢do. Variando a magnitude da forca aplicada, obtém-se
o grafico da histerese.

Estrutura primaria

Para fins estruturais, o corpo do foguete se assemelha a uma viga, que ¢ a estrutura primaria. No
caso especifico do VLS-1, os propulsores do primeiro estagio compdem a estrutura primaria, até que
sejam alijados em voo.

Estrutura secundaria

As estruturas secundarias podem ser varias em um foguete, mas todas estdo fixadas a estrutura pri-
maria. Sdo exemplos de estruturas secundarias: tubeiras, pratos de equipamentos, equipamentos fixados
internamente o satélite e seu adaptador, na fase em que a coifa esta presente.

5.4.3 Métodos de analise estrutural

O ciclo da analise estrutural envolve as seguintes fases:

m simulagdes com base em croquis e desenhos. Essas simulagdes, no inicio do projeto, utilizam
formulas simples e conceitos de Resisténcia dos Materiais. A medida que os desenhos véo se detalhando,
os modelos matematicos podem se tornar bastante complexos, consumindo homens-hora e tempo de
computagao;

m  especificag@o dos ensaios estruturais;

m acompanhamento dos ensaios estruturais;

m analise dos resultados de ensaios;
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m cventual ajuste de modelos matematicos;

m cventual modificagdo de projeto.

Durante todas as etapas, sdo redigidos relatdrios técnicos que pertencerdo a memoria do projeto e
serdo analisados durante as revisdes de projeto.

As areas de analise sdo:

m  cstatica. Esta ¢ a andlise basica de todo componente estrutural, na qual se considera o carrega-
mento estrutural invariante no tempo. O exemplo tipico ¢ a analise dos envelopes motores sob pressao
interna.

m  dinamica. Aqui sdo tratados os problemas de vibragdo natural e resposta for¢ada. Esse tipo de
atividade ¢ o que mais consome homens-hora e tempo de computagdo. Uma simulagéo tipica deste tipo
de analise ¢ a chamada analise acoplada langador-satélite, em que o os modelos matematicos do langador
e do satélite sdo unidos e ¢ determinado o comportamento dindmico do conjunto. Nesse estudo, identifi-
ca-se como o sistema responde as atuagdes de controle, obtendo como um dos resultados a informagao
mais fiel de como a presenga do satélite afeta a resposta do veiculo, obtida anteriormente com modelo
simplificado do satélite.

m  termoelasticidade. As varias fontes de calor (escape dos gases de combustdo, aquecimento
cinético) podem promover aquecimentos diferenciais na estrutura do veiculo, tensionando-a. A termoe-
lasticidade estuda essas questdes.

m  viscoelasticidade e viscoplasticidade. Os blocos de propelente tém seu comportamento meca-
nico fortemente influenciado pela resina polibutadiénica que tem caracteristicas reologicas (sua resposta
estrutural a uma carga estatica varia com o tempo). A analise estrutural dos blocos de propelente leva em
conta esses fatores para uma previsao do seu comportamento ao longo da fase de estocagem e em voo.

Grande parte da andlise estrutural compreende simulagdes cada vez mais detalhadas dos varios
componentes. Considerando a geometria complexa desses componentes ¢ a forma com que sdo carrega-
dos, fica patente a necessidade do uso de ferramentas matematicas poderosas. A que tem maior aceitagdo
e aplicagdo ¢ conhecida por Método dos Elementos Finitos (MEF).

O fundamento do método ¢ bastante simples: dividir o corpo de geometria e carregamento comple-
X0s em pequenos segmentos (elementos finitos) com geometria e carregamento simples e agrupa-los de
forma a representar o corpo, ainda que de forma aproximada. A concretizagdo desse conceito tem atual-
mente o uso facilitado por codigos de computador comercializados sob a forma de aluguel ou venda de
licenga de uso. Um exemplo de resultado de aplicagdo dessa metodologia foi fornecido pelo engenheiro

Fabio Eduardo de Almeida (IAE/ASE-E) e ¢ comentado a seguir.
Imagem IAE

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

Na figura 5.4.24, sdo ilustrados os resultados da andlise estrutural, mostrando como o corpo se

deforma e como se distribuem as tensdes. Nesse caso, foi utilizado o programa comercial COSMOS.
Imagem IAE

Figura 5.4.24 Resultado da andalise

A figura da esquerda mostra de forma exagerada, para facilitar a compreensao do analista, a defor-
magao sofrida pela estrutura. A figura da direita mostra a distribuicéo de tensdes. Em ambos os resultados,
os maiores valores estdo em vermelho. A abrangéncia do MEF compreende os problemas anteriormente
mencionados e muitos outros. Nao cabe aqui uma discussao sobre o método, mas, para o leitor interessa-
do, as referéncias (Reddy, 1984) e (Bismarck, 1998) apresentam uma boa introducéo ao assunto.

Incluo aqui um alerta a respeito do uso do MEF. Ja ha algumas décadas o MEF ¢ utilizado nos mais
diferentes ambientes de trabalho, € a crescente eficiéncia da interface com o usuario torna a ferramenta
acessivel a quem tem pouco preparo para seu uso. No entanto, apesar da facilidade aparente no uso do
MEF, ¢ necessario entender fisicamente o problema que se deseja resolver, além de entender as facili-
dades e as limitagdes matematicas que estdo no cerne da simulagdo. Nao s@o poucos os erros cometidos
por usuarios desinformados, resultando em sérios danos caso ndo ocorra analise critica dos resultados
obtidos.

Ensaios estruturais

Os ensaios estruturais sao essenciais para a analise estrutural, permitindo a comprovacdo dos mo-
delos matematicos e revelando comportamentos muitas vezes inesperados. A variedade de ensaios estru-
turais ¢ grande e pode ser classificada de dois modos:

m ensaios destrutivos e ndo destrutivos. Como o nome sugere, nos ensaios destrutivos nao hé pos-
sibilidade de aproveitamento do corpo de prova. Os ensaios nao destrutivos sdo utilizados de modo a pre-
servar a integridade da estrutura. Um exemplo interessante de combinacdo desses ensaios pode ocorrer
durante a qualificagdo de um vaso de pressao. Podemos instrumentd-lo com extensdmetros e microfones
de detecgdo de emissdo acustica, durante um ensaio de pressurizacdo hidraulica. Durante o processo de
elevagdo da pressao interna, sdo registradas as caracteristicas da emissdo até o momento da ruptura. Nos

proximos vasos, ¢ possivel fazer uma pressurizagio bem abaixo dos limites de deformacdo permanente e
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extrapolar o restante do comportamento, pelo nivel de emisséo acustica até aquele ponto;

m  ensaios de qualificacdo e de aceitagdo. Os ensaios de qualificagdo sdo caracteristicos do pro-
cesso pelo qual passa um elemento estrutural, ao longo de sua vida. Durante a fase de qualificagdo, a
estrutura ¢ submetida a carregamentos em niveis extremos, para que sejam comprovados seus limites
reais. Enquanto esses limites ndo forem alcancados, de acordo com a filosofia de projeto estabelecida
(cargas méaximas e coeficientes de seguranca), o projeto deve ser modificado. E possivel o caso inver-
so, em que as margens sdo elevadas e ¢ decidida a otimizagdo da estrutura, de modo que suas margens
fiquem compativeis com sua posi¢do no langador. O elemento submetido ao ensaio de qualificagdo nao
deve ser integrado ao veiculo de voo. A fase de aceitag@o caracteriza-se por ensaios estruturais com
carregamento em niveis iguais ou pouco acima do nominal, para demonstrar que aquele componente de
série esta apto para voo. Durante o desenvolvimento dos envelopes motores do VLS-1, foram adotados
comportamentos diferentes para os envelopes motores metalicos e o envelope motor bobinado do motor
S44. No caso dos envelopes metalicos, ja havia experiéncia no desenvolvimento, ¢ foi decidido ndo
levar o envelope a ruptura, no entanto, o nivel de pressdo aplicado correspondeu a 35% acima do valor
maximo de pressao esperada em operagdo. No caso do envelope motor do S44, foi a primeira experiéncia
utilizando a tecnologia de bobinagem. Foi entdo decidido fabricar seis envelopes motores que seriam
submetidos ao ensaio hidrostatico de ruptura, e o motor s6 poderia entrar em colapso estrutural no nivel
de pressdo de qualificagdo. Quanto a aceitagdo, tanto os envelopes metalicos e o bobinado sdo subme-
tidos a pressdao 10% superior ao nivel maximo esperado em operagdo. No caso do envelope bobinado,
¢ medida a emissdo actstica para mostrar que as acomodagdes da bobinagem e as rupturas de fibras
correspondem ao nivel aceitavel, pré-determinado na fase de qualificagdo. No caso do motor S44, sua
maior fragilidade estrutural se localiza na conexao dos saiotes com o corpo bobinado. Como o motor S44
faz parte da estrutura primaria, a qualificacdo estrutural dessa fungdo era fundamental. O envelope motor
foi entdo submetido a tragdo e flexdo dentro dos limites de cargas esperados durante sua operagdo. Como
o carregamento era menos solicitante que na situagdo em que o motor carregado com propelente fosse
suspenso por um dos saiotes, entdo o motor carregado s6 podia ser manipulado apoiado. Posteriormente,
o motor foi solicitado pelo DLR para compor o veiculo que transportou a carga SHEFEX 11 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 resisténcia disponivel suficiente para a realizagdo da nova
missdo. O envelope motor S44 foi submetido a uma for¢a de compresséo pura e uma carga de tragdo pura
em niveis bem mais altos que os necessarios para o VLS-1 e para o VS-40, o que mostrou alta reserva de
capacidade de carregamento estatico, principalmente em trago.

Fatores de seguranca e Margem de seguranga

O fator ou coeficiente de seguranga ¢ um niimero 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 seguranga estruturais depende de aspectos tais como:

m o nivel tecnoldgico do projeto. Um projeto sofisticado e otimizado pede coeficientes de segu-
ranga baixos (proximos a 1);

m o nivel de conhecimento do ambiente a que a estrutura sera submetida. Um bom conhecimento
do ambiente, conjugado com uma boa campanha de testes, permite baixar os coeficientes. O contrario
leva naturalmente a coeficientes mais elevados;

m  a presen¢a humana, durante a operagdo 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 a ruptura.
Um exemplo de utilizag@o de coeficientes de seguranga ¢ 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 seguranca usuais

Tipo de carga Voo tripulado | Voo nao tripulado
Cargas de voo 1,40 1,25
Tanques de propelente liquido 1,40 1,25
Envelopes motores sélidos 1,25 1,12
Vasos pneumaticos 4,00 4,00
Vasos hidraulicos 2,22 2,22
Linhas pneumo-hidraulicas 4,00 4,00
Outras cargas perigosas 1,50 1,50
Outras cargas de uso remoto 1,25 1,25

Margem de seguranga
Esse conceito esta associado com o coeficiente de seguranca da seguinte forma:
Margem = < -1
Q-c
onde C ¢ a capacidade de carga; Q ¢ a carga maxima a ser aplicada; e ¢ ¢ o fator de seguranga
aplicado.

Portanto, a margem de seguranca traduz com que folga a estrutura trabalha, além do coeficiente de
seguranca. A margem nula significa que a estrutura esta dimensionada exatamente dentro dos coeficien-
tes de seguranca adotados. A margem positiva indica uma folga, ou seja, o projeto esta conservativo em
relacéio ao seu uso, dando margem a otimiza¢do. A margem negativa significa que o fator de seguranga

foi violado.

5.5 Dindmica de voo e Controle

A dinamica de voo trata de todos os movimentos que o veiculo faz, desde o momento de sua deco-
lagem, até seu retorno a Terra, quando a missao inclui a reentrada. Em esséncia, o objetivo das atividades
em dindmica de voo de foguetes consiste em projetar e executar o movimento do cg desde a decolagem
até a separagao da carga util/paga. O sistema de controle de atitude ¢ utilizado quando se deseja precisao
na evolugdo da trajetoria ou quando manobras sdo necessarias. O projeto da trajetdria requer apenas a de-
terminagdo do movimento do cg do foguete. Na pratica, efeitos externos e internos atuam sobre o foguete
influindo em sua trajetoria, o que obriga a simulagdo do movimento do corpo do foguete, considerado
rigido, tanto na fase de projeto quanto na fase de reconstituicao da trajetoria real executada. Nos foguetes
controlados ha a necessidade de incluir no modelo matematico as primeiras frequéncias e modos naturais
de vibragdo do corpo do foguete.

Em seguida sdo apresentados os conceitos especificos da dinamica de voo e controle de foguetes,
abrangendo o projeto e a execugao da trajetoria de voo e os movimentos de curto periodo.

5.5.1 Conceitos fundamentais

Sistemas de referéncia

A descrigdo do movimento de langadores se faz com base em sistemas de coordenadas cartesianas.
Na maioria dos casos, usam-se varios sistemas dextrogiros de trés eixos ortogonais, cada um cumprindo
sua finalidade e se relacionando entre si matematicamente.

A descri¢do do movimento do veiculo no espago em relagdo a Terra, que também se move, torna

necessario o estabelecimento de um sistema inercial de coordenadas, ou seja, uma referéncia que per-
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manega imovel durante o periodo daquela evolugdo. Os astronomos da antiguidade ja haviam sentido
essa necessidade e definiram a diregéo inercial (Y’ que ¢ obtida ligando-se as duas posig¢des do centro
da Terra, quando esta passa pelos equinocios vernal e outonal, em relagdo ao hemisfério Norte, confor-
me mostra a figura 5.5.1. Essa dire¢@o foi denominada de “primeiro ponto de Aries”, porque na época
apontava para aquela constelagdo. Devido ao movimento de precessdao do eixo da Terra, essa diregdo
aponta hoje para a constelagdo de Aquario. O ciclo de precessdo do eixo da Terra dura cerca de 26.000
anos. Percebe-se que a direcdo ndo ¢ inercial de fato, mas se move lentamente o suficiente para fins de

referéncia de movimentos com a duragdo do voo de um langador.
Imagem Jorge Amery
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Figura 5.5.1 Direcdo inercial de referéncia
A partir da direcao (Y) e em qualquer instante desejado, define-se um sistema de eixos solidario
ao centro da Terra (sistema geocéntrico), tal que:
m  adiregdo X, liga o centro da Terra a intersecdo do Equador com o meridiano de Greenwich;
m  adiregdo Y, ¢ perpendicular a direcao X, no sentido anti-horario, e fica no plano do Equador;
® adiregdo Z completa o sistema dextrogiro.
O angulo A formado por (Y) e X, posiciona o sistema de eixos em relagdo a diredo inercial,

conforme mostra a figura 5.5.2. Usualmente, cita-se a hora em que se considera esse sistema, o que é

convertido em angulo, para fins de célculo de trajetoria.
Zr

Figura 5.5.2 Sistema de eixos geocéntrico
Outro sistema de eixos usado nos calculos de trajetoria é vinculado ao ponto de langamento sobre

a superficie da Terra (sistema topocéntrico), figura 5.5.3, sendo definido pelas diregdes:
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®m Xi: tangente ao meridiano local, apontando para o Norte;

m  Zi: aponta para o centro da Terra;

m  Yi: completa o sistema dextrogiro.

A relag@o entre esse sistema e aquele com origem no centro da Terra ¢ obtida pelas coordenadas

geograficas do ponto de langamento.

Figura 5.5.3 Sistema de eixos do local de lan¢camento
Nos calculos de trajetoria, esse sistema ¢ congelado, isto ¢, inercial no horario da decolagem.
E necessario definir um sistema de referéncia inerente ao veiculo, chamado sistema do corpo ou

sistema solidario. Um possivel sistema ¢ ilustrado na figura 5.5.4.

Figura 5.5.4 Sistema de referéncia do corpo ou sistema soliddrio

Note-se que ¢ possivel definir outros sistemas do corpo, de acordo com a conveniéncia do modelo
matemético que se deseja desenvolver. E usual definir um sistema com origem no nariz do veiculo, com
o eixo longitudinal apontado para o corpo. Esse sistema tem a vantagem de ndo variar com o movimento
do cg.

Angulos de Euler

Os angulos de Euler permitem a transformagao de coordenadas entre dois triedros que se deslocam
angularmente entre si. Essa transformacao pode ser utilizada na pratica, por exemplo, para descrever o
que se passa no sistema de coordenadas solidario ao corpo do foguete, no sistema de coordenadas que
descreve a trajetoria. A transformacao de coordenadas pelos angulos de Euler ndo ¢ inica, e uma delas
¢ exemplificada a seguir.

Admite-se que, em um determinado instante, o sistema de eixos solidario ao veiculo (x, y, z) esta

posicionado em relagdo 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 solidario e inercial
A primeira transformagao consiste da rotacdo do sistema (X, Y, Z), em torno de Z, do angulo ¢, de
modo que X coincida com a linha de interse¢@o dos dois planos formados pelas dire¢gdes XY e xy. Obtém-
se o sistema de eixos intermediario (X, Y, Z"), pela transformagao:

X' cosg seng 0O X
Y'i=|-seng cos¢g ORY
z' 0 0 1|2

Figura 5.5.6 Primeira transformacio

A segunda rotagdo ¢ feita em torno do eixo X', do angulo 0, obtendo os eixos (X', Y, Z").

X’ | 0 0 X"
Y":=|0 cosf@ sen@|Y'
Z" 0 —sen@ cos@| Z'

Figura 5.5.7 Segunda transformagéo
A ultima rotagdo se faz em torno de Z"’, do angulo ¢, obtendo-se (x,y,2)

Figura 5.5.8 Terceira transformagéo
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onde
cost  seny O|[X"
=|=seny cosyp OFF"

0 o 1z

B =

Substituindo {X”, Y, Z’} e {X", Y’, Z’} e efetuando a multiplicacdo das matrizes, obtém-se:
x efew —sdelsy sdow +ogelhy s || X
yip=|—cdsw —sdefby  —s@sw +odeley cpsd Y
z syn 1 el || Z
onde ¢ e s sd0 0 cosseno ¢ o seno do angulo, respectivamente.
Sendo as transformagdes ortogonais, a inversa da matriz acima € sua transposta.
O uso dos angulos de Euler tem limitagdes em fungdo da magnitude de um dos angulos da transfor-
magdo escolhida. No exemplo adotado, quando 6 = 0°, a matriz de transformagio adquire a forma:
X cey — sde sy +ogsy 0N
yp=|—cdsy —sdey —sgsp+egep ORY
z 0 0 || £
Observe-se que todos os termos permitem a troca de ¢) por \J sem que as expressdes se alterem, ou
seja, ndo ¢ possivel distinguir entre os movimentos em torno dos respectivos eixos. Quando isso ocorre,
resulta uma singularidade na transformagao. Para resolver essa situagdo, ¢ preciso recorrer a uma trans-
formagdo diferente da adotada, mas que, por sua vez, terd uma singularidade em alguma outra posigao.
Quando nao ¢ possivel conviver com a limitagdo citada, usa-se a transformagdo por quatérnios, sobre a
qual o leitor pode se informar, comegando pela Wikipédia.
Angulos de ataque e de derrapagem devidos ao vento
A determinagdo do angulo de ataque provocado pelo vento ¢ obtida pelos seguintes passos, confor-
me a formulagdo apresentada em (DFLR, 1976):
m  define-se o sistema solidario 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;
m 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 veiculo, os componentes Vy e Vz se anulam, ¢ Vx tem a
mesma magnitude de V;
m o vetor velocidade do vento W ¢ determinado por seus componentes nas dire¢des Norte — Sul,
WN, Leste — Oeste, WL, e vertical WV. Os componentes do vento no sistema do foguete sdo obtidos pela
matriz L de transformacéo do sistema do vento de coordenadas no sistema do veiculo. A matriz L resulta
de trés transformagdes de coordenadas, pela aplicagdo dos angulos de Euler, e se define por:
cley clsy —s6
L=|s¢gstcy—cgsy sgsOsy+opoy  sgcl
cgslew +spsy  cdsthy —sgey  cped
m finalmente, obtém-se o vetor velocidade do veiculo U, relativo ao vetor velocidade do vento,
no sistema do veiculo cujos componentes sao (u, v, w):
u V. W,
v, t-L{W,
. W,

U= V=LW= 41V =
w V

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 solidario ao veiculo.
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LW
v

Figura 5.5.9 Velocidade U do foguete em relagio ao vento

A figura 5.5.10 apresenta os seguintes parametros:

sistema de coordenadas XYZ solidério ao foguete;

vetor velocidade U, cujos componentes sao u, v, w;

angulo de ataque no plano de arfagem o = tan™ (w/u);

angulo de ataque no plano de guinada o = tan (v/u);

angulo de ataque total & = tan™? (%' ;e

angulo de deslizamento ou derrapagem 3 = sen” (v/U).

Figura 5.5.10 Angulos de ataque total O. e de derrapagem [3

As assimetrias geométricas ¢ de massa também provocam angulos de ataque e de derrapagem.
Dependendo da precisao das simulagdes em dinamica de voo, esses fatores devem ser também conside-
rados.

Pilotabilidade

Também conhecida por controlabilidade, ¢ a capacidade do torque de controle em superar os tor-
ques perturbadores, dentre eles o torque aerodindmico e os resultantes dos atuadores das separagdes. Se o
torque de controle ¢ superior ao das forgas perturbadoras, diz-se que o veiculo ¢ pilotavel.

Os estudos de pilotabilidade ocorrem normalmente na fase de estudos preliminares, na qual é preci-
s0 ja adquirir a certeza de que o torque de controle disponivel ¢ suficiente para manter o veiculo em voo,
considerando a demanda nominal de controle nas manobras e voo na atmosfera, bem como as varias per-
turbagdes que demandam torque adicional de controle para manter o veiculo na trajetéria desejada. Veja-
mos um exemplo simples de avaliagdo de pilotabilidade, em que sdo comparados os torques aerodindmicos

e de controle em arfagem. Na figura 5.5.11, ¢ ilustrado o foguete sob a acdo desses dois efeitos.

AR

et
_hurIIUf"-El local

Figura 5.5.11 Pilotabilidade
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O movimento angular do foguete ¢ descrito pela seguinte equagao de equilibrio:

M=1I0

Onde I) . ¢ a inércia de arfagem, M ¢ o torque total atuante em torno do eixo de arfagem ¢ 4 ¢ a
aceleracdo angular em torno do eixo de arfagem. O momento total atuante ¢ a soma algébrica dos torques
de controle e acrodinamico, ou seja,

M=M_+M,

Onde M ¢ o torque de controle e M ¢ o torque aerodindmico. Para pequenos éngulos de ataque e
pequenas deflexdes do jato, onde entendendo-se por pequenos os angulos inferiores a 5°, resulta que o seno
do angulo ¢ igual ao seu valor em radianos, e o cosseno ¢ igual a zero. Podemos entdo escrever que:

MA = OSCN o (ch_ng) eMC=TBL,

E usual definir as eficacias de aerodindmica M e de controle MB’ em arfagem por:

CN, O5(X, - X) 7L,
J‘-‘.’" o ——————— a = —
'rJn’ ;_\'\'

Logo:

7= My + My B

Durante a travessia da atmosfera, é desejado que a aceleragdo angular de origem aerodinamica se
anule, eliminando assim a velocidade e o deslocamento angulares que tirariam o veiculo da trajetoria.
Portanto, deseja-se que M0+ MﬁB =0.

Em um estudo de pilotabilidade de um foguete de sondagem controlado, admitiu-se que o angulo
de ataque maximo que ocorreria durante a fase ativa do primeiro estagio seria de 1° e que a maior defle-
xa0 do jato disponivel para cancelar o angulo de ataque seria também de 1°. Portanto, a investigacao da
pilotabilidade se reduzia a comparagio entre os modulos de ambas as eficacias, cujo grafico ¢ mostrado
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Figura 5.5.12 Comparagdo entre as eficacias de um foguete controlado
Depreende-se que, no entorno dos 30s de voo, ndo ha margem de pilotabilidade, ou seja, se o an-
gulo de ataque de 1° ocorrer, e se outra demanda sobre o sistema de controle ocorrer simultaneamente,
entdo havera perda de controle e o veiculo sofrera desvio da trajetoria.
Na pratica, outros fatores devem ser acrescentados na analise de pilotabilidade, tais como:
m pilotabilidade nos eixos de guinada e rolamento;
®m demandas de controle para a execucdo de manobras, lembrando que o giro gravitacional utiliza

constantemente a atuagdo do sistema de controle;
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m adindmica da a¢do do vento sobre o veiculo. O perfil de vento ¢ constituido de rajadas e cisa-
lhamentos, que produzem mudangas repentinas do angulo de ataque. O cisalhamento em particular exige
mais da capacidade do sistema de controle; e

m  assimetrias e dispersdes de parametros que induzam angulo de ataque ou rolamento do veiculo.

O leitor interessado podera ler o estudo de Palmerio (2002), no qual ¢ apresentado um critério de
pilotabilidade, oriundo do projeto Ariane, que trata da dindmica do vento. Igdalov (2007), no capitulo
3, dedica-se a pilotabilidade e, em especial, ao tratamento estatistico da a¢do do vento, o que permite
abrandar o critério de pilotabilidade em relagdo a esse efeito. Essa possibilidade mostra claramente a
diferenca entre o projeto com base no saber acumulado e aquele em que o contexto de projeto ainda
ndo esta maduro. Igdalov relata que o desenvolvimento dos misseis militares da Unido Soviética se fez
com base em critérios severos, cuja repercussao se deu no tempo de desenvolvimento e no seu custo. Na
fase posterior, de desenvolvimento dos langadores de satélites, a prioridade tornou-se o desempenho do
veiculo, mas os critérios severos implicavam robustez, ou seja, massa estrutural. Quanto a a¢do do vento
e seu impacto no projeto do lancador, foi possivel analisar a base de dados acumulada nos langamentos
de misseis e concluir que seria possivel dimensionar a capacidade do sistema de controle por meio de
tratamento estatistico, resultando um sistema de menor massa, mas capaz de cumprir a missao.

Ha equipes de projeto que atribuem os estudos de pilotabilidade a equipe de controle, no entanto, o
estudo ¢ muito mais das areas de dinamica de voo e engenharia de sistemas. Como se pode constatar do
exposto e dos textos citados, os estudos de pilotabilidade requerem conhecimento geral do veiculo, in-
cluindo a disponibilidade de torque de controle, da missao e das solicita¢des a que o veiculo 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 ¢ a modalidade de controle, também conhecida por guiagem em malha aberta, que
se limita a manter os angulos da trajetoria real corretos, em relagdo aos da trajetdria nominal, ou seja,
controla-se a atitude do veiculo para que esta siga de perto a atitude de referéncia. Esse procedimento ¢
utilizado durante a fase atmosférica do voo de foguetes controlados, visando a angulos de ataque nulos.
Essa estratégia de controle nao elimina os desvios laterais devidos a agdo dos ventos, que devera ser cor-
rigida no voo acima da atmosfera. O {inico sensor inercial necessario para se atingir esse objetivo ¢ um
bloco girométrico, que consiste de trés girometros, cujos eixos sao alinhados com cada eixo do sistema
solidario ao veiculo.

Navegagdo

A navegacdo consiste em calcular a posi¢do e a velocidade linear do cg do veiculo, em relagéo a
um sistema inercial de coordenadas. A execug¢ao desses calculos se baseia na integracdo das leituras dos
acelerometros da unidade de medida inercial. A navegagao se inicia pouco antes da decolagem, e seus
dados sdo utilizados na fase do voo guiado em malha fechada.

Guiagem

A guiagem, ou guiagem em malha fechada, consiste do processamento das informagdes da na-
vegagdo de modo a corrigir o movimento do cg do veiculo, visando atingir um objetivo final do qual
sdo conhecidos parametros como velocidade, atitude e posi¢do. Nos langadores com propulsdo solida,
a guiagem pode modificar a atitude e os tempos de espera em voo balistico (coast phases). No caso de
propulsdo liquida, pode-se trabalhar com o nivel do empuxo, acendimento e extingdo dos motores. No

VLS-1, a guiagem se inicia no inicio da fase de voo do terceiro estagio ¢ se estende até a indugdo de
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rolamento da parte alta, utilizando diferentes algoritmos nas fases propulsadas e na fase balistica 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 veiculo na trajetoria nominal. No caso dos fo-
guetes estabilizados aerodinamicamente e/ou por rolamento induzido, diz-se que o controle ¢ passivo, ou
seja, ndo ha atuador de controle executando a estabilizagdo. Nos casos em que o veiculo ¢ controlado por
sistema que comanda atuadores para fins de manutengao da trajetoria, diz-se que o controle ¢ ativo.

Sistema Inercial

Nos foguetes de sondagem, ou em suas cargas Uteis, com sistema de controle de atitude, foram
muito utilizados os girdmetros mecanicos, que se constituem de um giroscopio montado em um quadro
que tem a liberdade de girar em torno de um eixo ortogonal ao eixo de rotagdo do giroscépio. O vetor
momento angular /, alinhado com o eixo de rotagdo do giroscopio, permanece fixo no espago, fazendo
com que, entre o corpo do giroscopio e o seu quadro solidario ao corpo do veiculo, forme-se um angulo
@, conforme o movimento do foguete, como mostra a figura 5.5.13. O giroscopio se apoia no quadro por
meio de um mancal e neste se mede o movimento relativo de rotagdo que da origem a medida do angulo
@, entre o eixo do foguete e a direcdo inercial. E comum o emprego de trés girdmetros inicialmente
alinhados com os trés eixos do foguete. Durante o voo, sdo entdo medidos os angulos que os eixos do
foguete fazem com as trés diregdes estabelecidas no momento da decolagem.

Esse bloco girométrico ndo constitui um sistema inercial, mas prové informagdes inerciais de

posicdo angular.

Imagem Jorge Amery
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Figura 5.5.13 Girémetro usado para medir dngulo inercial
O hardware do sistema inercial compreende os sensores inerciais ¢ um computador. Os sensores,
acelerometros e girdmetros sdo normalmente empacotados em uma unica caixa, constituindo a unidade
de medida inercial, com a eletronica de acionamento dos giros, leitura das medidas e conversdo de sinal
analogico em digital. O computador 1€ 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 solidaria

(strapdown). A plataforma giroestabilizada gera informagdes relativas a um sistema inercial de
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coordenadas. Sua arquitetura ¢ ilustrada na figura 5.5.14.
girdmetros

acelerbmelros

/ / rolamento

o motor
[ a
B '.guinada
]
Figura 5.5.14 Esquema de uma plataforma giroestabilizada

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

m  angulos que o corpo do foguete faz com os eixos do sistema inercial de coordenadas definido
na decolagem. Mecanismos internos mantém 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 angulos formados entre os quadros fixos e o corpo da plataforma. Esses angulos s@o entdo o
movimento angular do foguete, em relagdo a uma referéncia inercial;

m aceleragdes inerciais lineares obtidas dos acelerdmetros alinhados com o sistema inercial de
coordenadas. Ao longo do voo, as aceleragdes inerciais sao integradas no tempo, produzindo os compo-
nentes inerciais de velocidade e deslocamento lineares do foguete.

Esse tipo de sistema ¢ sofisticado do ponto de vista de fabricagdo mecénica e foi bastante usado
no inicio da corrida espacial.

Atualmente, o sistema solidario ¢ o mais utilizado em langadores de satélites ou foguetes de son-
dagem, sendo em alguns casos conjugado com o sistema GPS (Global Positioning System), para fins de
eliminagao de erros acumulados pelos sensores e pela navegagdo. As plataformas solidarias tém seus
acelerometros e girometros fixos em relagdo ao corpo do veiculo. Devido @ menor complexidade meca-
nica, tém custo menor de produgdo; no entanto os acelerometros e giros empregados sdo mais precisos e
mais caros. Os giros podem utilizar fibras opticas ou feixes de /aser incidentes sobre espelhos (girolaser).
A obtengdo das informagdes inerciais, a partir das medidas em relag@o ao corpo do veiculo, ¢ feita pelo
processamento de algoritmos no computador de bordo.

Os acelerometros medem as aceleragdes inerciais, que sdo integradas para se obter velocidades e
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deslocamentos. Todas essas medidas sdo sujeitas a erros devidos a:

m  desvios (drift) camulativos devidos as imperfei¢des mecanicas;

® ambiente térmico;

m aceleragdes do veiculo.

Todos os fatores de corregao sdo informados pelos fabricantes e utilizados em voo. Antes do apon-
tamento do conjunto estagio orbital-satélite, os dados de posigdo sdo atualizados pelo GPS, eliminando
os erros acumulados, conforme ja comentado. Resulta desse procedimento maior precisdo de inser¢do em
orbita. Em alguns langadores, ¢ utilizado o apontamento estelar com a mesma finalidade. O computador
de bordo tem em sua memoria um mapa estelar, com o qual ¢ feita a comparagdo de imagens obtidas a
bordo durante o voo. O sistema de controle muda a atitude do veiculo até que o sensor estelar mostre que
esta acontecendo o apontamento para uma determinada estrela, ou conjunto de estrelas. Nessa situagao,
o veiculo esta na atitude correta para iniciar a inser¢do em orbita.

Aplicativo de bordo

O aplicativo de bordo (software) ¢ instalado no computador de bordo e ¢ executado em tempo real,
ou seja, seus comandos estdo associados a agdes que ocorrem durante o voo do foguete. Sua execucdo ¢
que permite o voo auténomo do foguete. Seu ciclo de projeto ¢ extenso e complexo porque deve ser de
alta confiabilidade, ja que ndo ¢é possivel efetuar nenhuma interveng@o em sua execug@o durante o voo.

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

Durante a cronologia de langamento, o aplicativo proporciona flexibilidade para a definigdo final
da trajetoria a ser executada, com o veiculo ja completamente integrado sobre a mesa de langamento e
apto para a decolagem. Nessa situagdo, a definigdo final da sequéncia de eventos, da atitude de referéncia
e de outros parametros, ¢ gravada na memoria do CDB e que sera usada pelo aplicativo durante o voo.

As principais fung¢des executadas pelo aplicativo de bordo sdo:
navegacao;
guiagem;
controle dos atuadores;
aplicagdo da logica do autopiloto;

sequenciamento de eventos (esse topico ¢ mais detalhado adiante);

tratamento dos dados de sensores a bordo necessarios as suas fungoes;

m  cxecugdo de operagdes de pré-langamento.

O aplicativo de bordo foi a origem de insucessos em langamentos de satélites, no mundo todo, dada
a complexidade de sua logica.

Balango energético

O balango energético de um foguete ¢ o computo de todas as parcelas de energia a serem disponi-
bilizadas pelo foguete e as parcelas de energia a serem perdidas pela a¢@o de varios fatores atuantes sobre
foguete durante o voo. Geralmente, expressa-se o balango energético em termos da velocidade final a
ser alcancada.

Kaplan (1995) apresenta o balango energético tipico de um veiculo biestagio, como se segue:

Primeiro estagio
incremento de velocidade ideal: +3230 m/s
ganho devido a rotagao 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 estagio: +2360 m/s
Segundo estagio

incremento de velocidade total: 6400 m/s

perda gravitacional: -460 m/s

perda por manobras: -200 m/s

perdas devidas a janela de langamento: -300 m/s

incremento de velocidade do estagio: 5440 m/s

O incremento total de velocidade de 7800 m/s ¢ a velocidade necessaria para inje¢do em uma
orbita circular baixa.

Observando os valores apresentados, pode-se concluir que:

® na fase atmosférica, a perda de empuxo relativa ao voo atmosférico representa 3% da energia
total do primeiro estagio. O segundo estagio ndo ¢ afetado por esse fator, porque voa no vacuo;

m aperda devida ao arrasto ¢ de 1,5% da energia total do primeiro estagio;

m  a perda gravitacional representa 33% da energia total do primeiro estagio. Essa perda ¢ signi-
ficativa e se deve ao fato de que o veiculo executa trajetoria bastante vertical nessa fase, sendo a energia
propulsiva bastante utilizada para aumentar a energia potencial do foguete. Uma abordagem mais deta-
lhada do assunto ¢ apresentada em Barrere (1960, 713);

m o ganho devido a rotagdo da Terra deve-se a posi¢do do campo de langamento e ao fato de que
a orbita almejada deve ser equatorial, porque ja foi comentado que a rotagdo da Terra causa perda no
caso de orbitas polares. O ganho apontado corresponde a 11% da energia disponivel no primeiro estagio,
que poderia ser maior, se o langamento ocorresse de um campo com latitude mais propicia a inclinagado
da orbita a ser alcangada;

®m 1o segundo estagio, a perda gravitacional corresponde a 7,2% da energia do segundo estagio,
porque seu voo ¢ mais horizontal, sendo que, no momento de inser¢do em orbita, o vetor velocidade esta
na horizontal local;

m  aperda por manobras corresponde as corregdes do voo ocorrido na fase ndo atmosférica e ao
apontamento do veiculo para inser¢ao em orbita. A perda foi de 3% nesse caso;

m aperda devida a janela de langamento deve-se a latitude do campo de langamento em relagéo a
inclinagéo da orbita e corresponde a 4,7% da energia total do segundo estagio;

®  cm termos da energia perdida em relag@o a energia total disponivel, a maior perda ¢ ainda a
gravitacional, representando 16% da energia total do veiculo, o que ¢ bastante significativo, mas nio
apresenta alternativa em fung@o das tecnologias empregadas atualmente. Os langamentos a partir de
avido constituem uma forma de diminuir essa perda, mas aumentando a complexidade da operacao de
langamento.

Sensibilidade de massas dos estagios de langadores

A 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 diminuig¢do de sua capacidade de transportar 1 kg de massa da carga
util. No entanto, o que ocorre ¢ a maior sensibilidade a variagdo de massa, quanto mais perto da carga util
esta massa estiver. Sendo assim, em um langador de satélites, durante o ultimo incremento de velocidade,
se subtrairmos 1 kg da massa estrutural do estagio, ganha-se a capacidade de 1 kg na massa de satélite

daquela missdo. A medida que a variagio de 1 kg se faz nos estagios inferiores, a sensibilidade no ganho
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ou perda de massa de satélite vai diminuindo até o primeiro estagio. Esse estudo de sensibilidade ¢ feito
para cada langador.

Por exemplo, um langador poderia ter a seguinte sensibilidade de massa em cada estagio, corres-
pondente a variacdo de 1 kg de massa satelitizavel:

m  primeiro estagio: 55 kg

m segundo estagio: 18 kg

m terceiro estagio: 5 kg

m  quarto estagio: 1 kg

Manobras

Manobra ¢ o movimento executado pelo veiculo sob a a¢do do sistema de controle e pode ser
realizada com o motor principal ativo, ou durante as fases balisticas, por meio de sistemas propulsivos
auxiliares. Os objetivos gerais das manobras sdo: alinhamento do veiculo com a trajetoria a ser seguida;
correcdo de erros acumulados; e reorientagdo do veiculo. Na descrigdo da trajetoria do VLS-1, serdo
descritas suas manobras.

Sequéncia de eventos

A sequéncia de eventos ¢ o conjunto de eventos de funcionamento dos subsistemas do foguete,
sendo eventos da trajetoria ou de sua preparagdo para a decolagem. A sequéncia de eventos ¢ planejada
para cada operagdo de lancamento do foguete e ¢ desencadeada ao longo do voo pelo computador de
bordo (CDB). Todos os eventos sdo monitorados a bordo e as respectivas informagdes (instante de inicio,
duragdo, consequéncias) sdo remetidas por telemetria a estag@o de solo. Ha langadores em que a ignigdo
do primeiro estagio ¢ autébnoma, sendo comandada pelo CDB. Séo exemplos de eventos do VLS-1:

m  comutacdo da energia elétrica externa para as baterias do veiculo, comandada pelo Banco de
Controle (BC);

m inicio da navegagdo, que ocorre alguns segundos antes da decolagem, comandado pelo BC;

m ignicdo dos motores do primeiro estagio, comandada pelo BC;

m  detecgdo pelo CDB do nivel de aceleragdo correspondente a cauda de empuxo dos motores
principais;

m ignicdo dos estagios pelo CDB;

m ¢jecdo da Coifa Principal, pelo CDB.

Séo cerca de setenta eventos, incluindo a preparagdo em solo e os eventos em voo.

Janela de langamento

A expressdo “janela de langamento” tem um primeiro sentido amplo significando o periodo de
tempo, com inicio a uma determinada hora, em que o langamento deve ocorrer para que certas condi-
¢des da carga 1til sejam satisfeitas. No caso de um experimento cientifico, certos fendomenos fisicos s6
ocorrem em periodos determinados, constituindo uma restricdo ao langamento. No caso de um satélite,
pode ser necessario langa-lo em um periodo do dia tal que este chegue a orbita com determinada posi¢ao
relativa ao Sol.

O outro significado do termo ja foi comentado no capitulo 2, mas ¢ repetido aqui na tentativa de
proporcionar maior clareza ao assunto. O termo ¢ usado nas operagdes de langadores de satélites e retrata
a possibilidade de langamento econdmico, ou nao, de um satélite, em fung@o da posigao relativa entre a
posicdo geografica do campo de langamento e o plano da orbita a ser atingida. Define-se entdo janela de
langamento como o momento em que o campo de langamento passa pelo plano da orbita a ser atingida.

Se este momento existir, ¢ possivel realizar a inser¢do direta com uma trajetoria plana, ou seja, sem ma-
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nobras em guinada, conforme ilustram as figuras 5.5.15 ¢ 5.5.16.

Figura 5.5.15 Janela de lan¢camento

Imagem Jorge Amery

"\\;\

Figura 5.5.16 Trajetoria de lan¢camento sobre o plano da érbita

A figura 5.5.15 ilustra a interse¢@o do plano da orbita com a superficie da Terra, indicada como
trago da drbita. O campo estd situado logo abaixo do Equador, e o movimento da Terra leva o campo na
diregdo do trago da orbita. No momento em que o campo passar pelo trago, ocorre a janela de langamento,
ou seja, a condigdo em que o veiculo voa no plano da orbita e efetua a inser¢do, conforme ilustra a figura
5.5.16. Note-se que, se a latitude do campo for mais elevada que o apice (superior ou inferior) do trago
da orbita, entdo aquela situagdo propicia inexiste.

Se o plano da érbita ¢ fixo, ou seja, tem restrigdo de horario, entdo o momento do langamento deve
esperar que o campo de langamento chegue as proximidades daquele plano. Exemplos de 6rbita em que
o plano ¢ fixo sdo:

m  orbitas solsincronas, em que o plano da 6rbita ¢ fixo em relag@o ao Sol;

m  constelagdes de satélites, em que cada satélite tem seu plano definido para cobrir sempre a
mesma regido da Terra; e

B sensoriamento remoto, com caracteristicas semelhantes a anterior.

Quando o plano da drbita ndo ¢ fixo, ou seja, ele pode girar junto com a Terra, entdo a qualquer
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momento o lancamento pode ser efetuado, mas sé os veiculos langados das latitudes compreendidas no
trago da orbita poderdo voar no plano da orbita.

Simulagées hibridas

As simulagdes de controle sdo feitas numericamente, durante o desenvolvimento do veiculo. A
medida que a unidade inercial, o computador de bordo e os atuadores se definem e se tornam disponiveis,
inicia-se uma série de simulagdes envolvendo os equipamentos. Em uma etapa adiantada do projeto,
efetua-se a chamada simulagdo hibrida (hardware in the loop simulation), na seguinte configuracao:

m aunidade inercial ¢ instalada em uma mesa com trés eixos independentes de rotagao;

m o computador de bordo opera com o aplicativo de bordo;

m os atuadores, o computador de bordo e a unidade inercial s@o interligados eletricamente;

® um computador simula a dindmica de voo do veiculo;

O computador de bordo inicia a sequéncia de eventos e executa os algoritmos de controle e aciona
os atuadores de controle. Esta ¢ a simulagdo mais proxima da realidade, passivel de execug@o em labora-
torio. Note-se que os movimentos de translagdo so serdo testados em voo. Apesar de algumas limitagdes,
as simulagdes hibridas permitem o ajuste de parametros de controle, corre¢des no aplicativo de bordo e
identificagdes de incompatibilidades de interfaces.

Um teste basico executado nesses ensaios consiste da navegacdo em relagdo ao movimento de ro-
tacdo da Terra. O sistema inercial ¢ inicializado e, a partir desse instante, ¢ medido o movimento do ponto
em que o sistema se encontra instalado. O resultado da medigdo ¢ verificado por calculo.

Disponibilidade de um lan¢ador

O conceito de disponibilidade tem origem na identificacdo da qualidade de um equipamento, tra-
duzindo a fragao do tempo em que ele pode ser usado, em relag@o a sua expectativa de vida.

No caso de um langador de satélites, o conceito de disponibilidade traduz a probabilidade de que o
foguete seja langado em um momento especificado, levando em conta fatores como:

m a confiabilidade do veiculo;

m scus limites operacionais em relag@o ao regime de ventos, chuvas e descargas elétricas; e

m  as condi¢des atmosféricas esperadas para aquele momento.

Portanto, o projeto de um langador competitivo deve imuniza-lo quanto aos fatores adversos rei-
nantes nos campos de lancamento, nos quais ¢ planejada sua operagdo. A informagao sobre a disponibi-
lidade do lancador ajuda a avaliagdo, pelo cliente (proprietario do satélite), dos fatores que influem na
duragdo de uma operag@o de lancamento de determinado langador, no que se refere a eventual espera
pelas condi¢des climaticas favoraveis. Idealmente, o langador deveria ser independente desses fatores.
No entanto, na fase de concepgao, ¢ preciso equilibrar a sofisticagdo do projeto que resulte em alta dis-
ponibilidade com os custos de desenvolvimento e de produgéo.

Larson (2005) apresenta o conceito de disponibilidade e prioriza a confiabilidade do langador e
a capacidade de seu produtor em produzi-lo em condi¢des normais e apds a ocorréncia de uma falha. A

disponibilidade ¢ entdo expressa por:
P(1—C)Td
- 1

1-5

D=1

onde:
D ¢ a disponibilidade esperada, medida pela fragao de tempo em que o langador esta disponivel;
P ¢ a cadéncia de langamentos planejada, em voos por ano;

C ¢ a confiabilidade do foguete;
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Ta é o periodo de tempo, em anos, demonstrado ou esperado, em que ndo ocorre novo langamento
ap6s uma falha;

S ¢ a taxa de superprodugdo, que exprime em termos percentuais a capacidade de efetuar langa-
mentos acima do planejado, ou seja, se L = 1,1, entdo ¢ possivel efetuar um niimero de voos 10% maior
que a cadéncia normal.

Valores negativos obtidos por esse modelo de avaliagao implicam baixa probabilidade do veiculo
efetuar a missdo na época desejada.

O usuario deve comparar as disponibilidades dos varios langadores de satélites capazes de realizar
a missao e filtrar aqueles cuja disponibilidade mais se adeque aos seus propositos.

5.5.2 Trajetéria

A execugao da trajetoria ¢ o grande objetivo dos estudos em dindmica de voo, nos quais sio efe-
tuadas as seguintes ag¢des:

m defini¢@o da trajetoria nominal, baseada na missdo e nas condi¢des de langamento;

m cstabelecimento das zonas de impacto das partes do foguete;

m cstabelecimento da sensibilidade as perturbagdes externas e internas e da repercussiao na preci-
sdo dos parametros finais de entrega da carga ttil/paga;

m  definicdo dos recursos necessarios de rastreio ¢ de recuperagao;

m participagdo nos estudos dos enlaces de telemetria e telecomando; e

m analise da trajetoria real.

Caso o foguete seja controlado, os estudos de defini¢do da trajetoria nominal e de sensibilidade
incluem todas as caracteristicas do sistema de controle a ser implantado no foguete.

Passa-se a discorrer sobre as atividades de defini¢éo da trajetoria nominal, aconselhando o leitor a
se familiarizar com o capitulo 2, porque o texto a seguir pressupde aquele conhecimento.

Trajetoria de foguetes de sondagem

Essa atividade consiste em simular o movimento do centro de gravidade do veiculo durante todo o
percurso de sua miss@o. No caso dos foguetes de sondagem, esse estudo termina com o impacto da carga
util na superficie da Terra.

A trajetoria de um foguete de sondagem estabilizado aecrodinamicamente executa o giro gravitacio-
nal, cujos beneficios ja foram comentados. No caso do foguete controlado, a margem estatica é pequena e
muitas vezes negativa. Na pratica, simula-se o veiculo como sendo estavel, executando o giro gravitacio-
nal, obtendo-se a atitude de referéncia para a missao desejada. Durante o voo, o sistema de controle toma
como base a atitude de referéncia, e o veiculo segue a trajetdria do giro gravitacional.

Os veiculos de sondagem aerodinamicamente estaveis e ndo controlados tém suas empenas ligei-
ramente inclinadas, em relagdo ao eixo longitudinal do veiculo, para que seja induzido rolamento durante
o0 voo atmosférico. No SIII, as empenas do primeiro estagio sdo inclinadas de 36 minutos de grau e as do
segundo estagio sdo inclinadas de 18 minutos. Isso faz com que o veiculo atinja a rotagdo de 3 rps, no
fim do voo do primeiro estagio, o que ocorre a cerca de 20 km de altitude. Nessa regido, o amortecimento
aerodindmico pode ajudar o veiculo a vencer a eventual perturbagdo da separagdo do primeiro estagio.

Os foguetes de sondagem controlados ndo necessitam da rotagdo induzida na fase controlada. O
caso do SIV foi peculiar, porque seu primeiro voo foi feito com controle apenas no primeiro estagio. Para
estabilizar o segundo estagio, antes da separagdo, o sistema de controle de rolamento era acionado no
sentido de induzir o maior rolamento possivel. Quando foi introduzido o controle no segundo estagio,

essa operagao foi abandonada.
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O calculo da trajetdria torna-se complexo pelo niimero de parametros variaveis no tempo e pela
ndo linearidade das equagdes. As equagdes de movimento podem ser obtidas com base no equilibrio de
forgas e momentos a que o veiculo esta sujeito e podem ter diferentes graus de complexidade, dependen-
do dos fendmenos a serem representados, ou seja, do grau de fidelidade em relagdo ao voo real. Para fins
praticos, trabalha-se com dois tipos de trajetoria:

m trajetoria de trés graus de liberdade (3D), ja comentada;

m trajetoria de 6 graus de liberdade (6D). Essa simulag@o se baseia na atitude de referéncia ob-
tida na trajetoria 3D para descrever o movimento do corpo rigido do foguete (trés deslocamentos e trés
rotagdes), levando em conta:

0 atuagdo das forgas de controle;

o movimentos em arfagem, guinada e rolamento; e

0 amortecimento aerodinamico.

A titulo de ilustrac@o, serd mostrada a obtencao de um sistema de equagdes com trés graus de
liberdade (3D) (Marty, 1986).

Consideremos um veiculo, conforme ilustrado na figura 5.5.17.

Figura 5.5.17 Forgas sobre um veiculo

onde:

eixo longitudinal do veiculo: x;

vetor velocidade: V;

angulo entre Ve a horizontal local: ;

angulo de ataque: Q;

empuxo: F;

angulo de desvio do empuxo comandado pelo computador de bordo: [3;

for¢a normal aerodindmica: N;

forca de arrasto: A4;

peso do veiculo: mg;

atitude em arfagem: Ol + 7, ou seja, é o angulo que o eixo do veiculo faz com a horizontal local,
no plano de arfagem.

A primeira equacdo de movimento resulta do equilibrio entre as forcas atuantes na dire¢éo do vetor

velocidade:
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av
m? = Feos(fi—a)—mgseny— A
it

A segunda equagao resulta do equilibrio das forgas na dire¢ao normal a velocidade.

—mV% = Fsen(f —a)+mgeosy — N

A terceira equagdo se refere ao movimento angular em arfagem e ¢ obtida pelo equilibrio dos
momentos em torno do cg.
4 ra) _

e —bFsenff+ M, - M _ —M

Nas equagoes acima, foi utilizado o fato de que cosQ = 1.

onde:

M, ¢ o momento da for¢a aerodindmica resultante do arrasto e da for¢a normal e expresso por:

M,=(N+AW(X .- X_, )
Mq ¢ o momento de amortecimento das for¢as aerodindmicas induzido pelo movimento de arfa-
gem, dado por:
Mq = CmquS;
M, ¢ o momento de amortecimento devido ao jato, dado por:
M, = ki 1E+D)
dt

K ¢ um fator experimental e

fité a vazdo de massa do jato.

O amortecimento do jato € a resisténcia que ele faz a mudanca de diregdo. Esse efeito pode ser
sentido se manipularmos uma mangueira de 4gua com alta vazao.

As trés equagdes de movimento em V, OL e Y sdo resolvidas numericamente. Sendo as aceleracdes
derivadas de segunda ordem, é comum baixar a ordem das equagdes introduzindo as velocidades angu-
lares como graus de liberdade do sistema. Embora o niimero de variaveis aumente, a solugdo do novo
sistema ¢ mais eficiente, ja que ndo ¢é preciso integrar as aceleragdes para obter as velocidades.

As equagdes de movimento acima foram obtidas no sistema solidario de coordenadas. Para obter a
representacdo espacial da trajetdria, é necessario aplicar a transformagdo de coordenadas para um sistema
fixo a Terra ou um sistema inercial de coordenadas.

Na solucdo do equacionamento apresentado, sdo fornecidos os seguintes dados:
historico das propriedades de massa;
histérico do empuxo no vacuo dos motores principais e auxiliares;
coeficientes aerodinamicos em fun¢do de Mach;
area de referéncia;
aceleracdo da gravidade em funcdo da posi¢do do foguete; e

coeficiente K.

Tipicamente, a solugdo das equagdes para cada instante de voo produz os valores dos graus de
liberdade e outros parametros como:

m  aceleracgdes, velocidades e deslocamentos lineares, em relacdo a sistemas de coordenadas se-
lecionados;

m  aceleracdes, velocidades e deslocamentos angulares, em relagdo a sistemas de coordenadas
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selecionados;

m angulo de ataque;

m  pressdo dindmica;

m forgas ¢ momentos acrodindmicos;

m latitude e longitude do ponto de impacto instantaneo (caso o telecomando seja acionado naquele
momento); e

m flight path angle, que ¢ o angulo entre a linha que liga o ponto de langamento ao cg do veiculo
¢ a horizontal no ponto de langamento.

Quando o veiculo ¢ controlado, essas simulagdes incluem os algoritmos de controle, que sdo as
equacdes que representam as relagdes entre as leituras dos sensores inerciais, a dindmica do corpo rigido
ou eléstico e a estratégia de correcdo dos erros, que resulta na magnitude do angulo 3. A figura 5.5.18

ilustra a logica de controle de atitude do veiculo (Malyshev et al, 1996):

Algoritmos
de guiagem

Algoritmos Dinamica do

> | de controle [P Atuadores P cicuio

Algoritmo — ISenslor &
de navegacdo inercial

Figura 5.5.18 Logica de controle

que ¢ interpretada da seguinte forma:

m 0s sensores inerciais (acelerdmetros e giroscopios ou entdo rate gyros) informam as aceleragdes
lineares e os deslocamentos angulares, ou velocidades angulares;

m o processamento dessas informagdes fornece incrementos de velocidade e de deslocamento.
Os valores medidos sdo comparados com aqueles esperados na trajetoria nominal. Se for encontrada
diferenca entre os valores medidos e os da trajetoria nominal, ¢ calculado um comando de corregéo, de
acordo com os algoritmos de controle codificados no aplicativo de bordo;

m o comando digital ¢ convertido em sinal analégico e enviado ao atuador de controle;

® aagdo do atuador afeta a dinamica do veiculo, que ¢ medida pelos sensores inerciais, reinician-
do o ciclo. Para fins de controle, a dindmica inclui os movimentos de corpo rigido e a resposta estrutural
devida aos modos naturais de vibragdo. As frequéncias ¢ modos naturais mais significativos do veiculo
devem ser administrados pelo sistema de controle, conforme ja comentado na se¢do 5.4.

Trajetoria de lan¢adores de satélite

No caso dos langadores, o estudo termina quando ocorre a separagdo do ultimo satélite. E usual
trabalhar com apenas trés graus de liberdade nos estudos de estabelecimento da trajetoria, no estabeleci-
mento das missdes de satelitizagdo com grande economia de tempo e no processo de otimizagao do perfil
da trajetoria. Estabelecida a trajetoria 6tima, obtém-se:

m aatitude de referéncia, ou seja, a atitude que o veiculo deve ter a cada instante para que sua mis-
sdo seja cumprida. Com base na atitude de referéncia, pode-se simular o movimento do veiculo como um
corpo rigido ou elastico, considerando 0 movimento espacial completo com trés deslocamentos lineares
e trés rotagdes em torno de cada eixo linear; e

m  asequéncia de eventos de voo.

Na sua esséncia, no projeto da trajetoria tima, um parametro ¢ maximizado ou minimizado. No
caso do langador, ¢ desejavel maximizar a massa de satélite ou minimizar o consumo de propelente.

Na pratica, projeta-se a chamada trajetoria pseudo-6tima, que ¢ proxima da 6tima, mas que leva em
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conta restrigdes ao voo, tais como: limites impostos pela seguranga do voo; cargas estruturais maximas;

¢ tempos de espera para a ignicdo de motores.

A trajetoria nominal do VLS-1 ¢ ilustrada na figura 5.5.19, em termos de eventos principais, do

tempo de voo, da altitude e da velocidade total.
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Figura 5.5.19 Trajetoria do VLS-1
Segue-se uma descri¢do mais detalhada de dados importantes da trajetéria do VLS-1:

m adecolagem se faz da mesa fixa com o foguete na vertical. O voo vertical dura 5s, que ¢ o tempo

necessario para que todo o seu corpo esteja acima da Torre de Umbilicais (TU);

®m  a primeira manobra consiste em girar o veiculo em torno de seu eixo longitudinal até que o

plano que contém os propulsores A e C do primeiro estagio coincida com o plano da trajetoria;
m  a segunda manobra, denominada pitch over, consiste de um programa de rotagao em torno do

eixo de arfagem de tal modo que, ao final de um intervalo de tempo, o veiculo inicie o giro gravitacional

comandado pelo sistema de controle;
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®m  em algumas situagdes, o langador ¢ obrigado a fazer a manobra conhecida por dog leg, que
consiste de uma guinada. Essa necessidade pode ocorrer por motivo de seguranga de certas areas, mas
normalmente ¢ devida a diferenca entre a latitude do local de langamento e a inclinagdo da orbita de-
sejada. Essa manobra ¢ responsavel por consumo de energia embarcada, diminuindo a capacidade de
satelitizagdo. No caso do VLS-1, essa manobra ocorre pelas seguintes razoes:

0 os critérios de seguranga de voo impedem que o veiculo decole do CLA com azimute de lan-
¢amento superior a 78 graus (contados a partir da linha Norte-Sul, significando que, para inclinagdes de
orbita inferiores a 12 graus, o VLS-1 ndo pode executar trajetoria plana). Isso se deve a presenca de ilhas
habitadas sobre as quais poderiam cair os destrogos do foguete no caso da terminag@o do voo; e

o para as orbitas equatoriais, se 0 VLS-1 executar trajetoria plana, o terceiro estagio cai em territd-
rio africano. Para que isso fosse possivel, seriam necessarias negociagdes entre o Brasil e o pais a ser atin-
gido, prevendo indenizagdes em caso de acidente e por interrupgao dos trafegos aéreo e de superficie.

Nos dois primeiros voos do VLS-1, havia o dogleg programado durante o voo do segundo estagio,
de tal forma que a inser¢éo em Orbita se daria em dire¢do ao Sul. No terceiro voo do VLS-1, foi projetada
uma trajetoria plana para inser¢ao em Orbita, em que o terceiro estagio cairia no mar a 300 km da costa
africana, em consequéncia de um perfil de voo com maior elevagdo. Isso foi possivel pelas seguintes
razoes:

0 a massa do satélite era pequena em relagdo a energia embarcada do langador; e

o foi utilizada estratégia de consumo de energia, em que os motores do primeiro estagio foram
mantidos no foguete por cerca de 30 s a mais, ¢ a Coifa Principal so seria ejetada proximo ao final da
queima do terceiro estagio.

m durante o desenrolar da trajetoria, além das fases propulsadas, ocorrem eventos tipicos de cada
langador, salientando-se os tempos de espera. Nos langadores que utilizam propulsdo sélida, ¢ necessario
esperar alguns segundos antes de ser comandada a separagdo de estagio, para haver certeza de que houve
a extingdo do motor, porque o empuxo residual pode impulsionar o estagio alijado de encontro ao restante
do veiculo. Espera-se também o tempo necessario para que estagios separados se afastem o suficiente (¢
usual esperar o tempo equivalente a um ou dois diametros do motor que se afasta) para que a igni¢do do
estagio seguinte nao tenha sua chama refletida pela estrutura separada, sobre o segmento que continua o
voo. Esses tempos de espera sdo controlados pelo computador de bordo, que tem a sequéncia de eventos
em sua memoria. Note-se que os tempos de espera em voo balistico resultam em perda de desempenho,
porque o foguete perde velocidade, que devera ser recuperada. Esta ¢ a razdo de alguns langadores reali-
zarem separagdo a quente, durante a extingdo do motor de estagio a ser separado;

m terminado o voo atmosférico, o controle tem a liberdade de efetuar manobras mais amplas, cor-
rigindo erros de posi¢ao (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 agdes de controle estdo voltadas
para a inser¢do em Orbita com a maior precisdo possivel;

®m  logo apds a igni¢do do terceiro estagio, a Coifa Principal ¢ ejetada em decorréncia da dimi-
nuicdo dos efeitos aerodinamicos para nivel toleravel pelo satélite. Para o langador, a perda dessa massa
estrutural representa ganho de massa de satélite a ser colocada em Orbita;

m durante a fase propulsada do terceiro estagio, a estratégia de guiagem verifica se a missdo sera
cumprida considerando as informagdes sobre a posicdo do foguete no espago, sua atitude, a massa ¢ a
energia embarcadas. Caso seja identificado o ndo cumprimento, entdo nova atitude de referéncia ¢ calcu-

lada. Esse ciclo repete-se até o fim da fase controlada do terceiro estagio;
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m  apos a separagdo do terceiro estagio, inicia-se uma fase balistica de voo. Durante esse periodo,
¢ utilizado um sistema de gas frio para eliminar todas as rotagdes do veiculo (composto da Baia de
Equipamentos, motor S44, adaptador do satélite, satélite). Em seguida, o veiculo ¢ apontado para a
dire¢do que deve seguir quando for comandada a ignicdo do motor S44. Obtido o apontamento, o veiculo
fica oscilando com pequena amplitude em torno da dire¢do nominal do apontamento. Isso se deve a
utilizag@o do sistema de gas frio que ndo atua continuamente, mas sim liga-desliga (on-off). Salienta-se
que o apontamento consiste de um angulo abaixo da horizontal local, porque a igni¢do do S44 ¢ feita na
fase ascendente do voo balistico, e 0 componente de velocidade vertical precisa ser anulado, de modo que
ao final da propulsdo do S44, o vetor velocidade do veiculo esteja na horizontal local, tangente a orbita;

® cm seguida, ¢ induzido o rolamento do veiculo, para iniciar sua estabilizagdo girdscopica;

m cm seguida, a Baia de Equipamentos ¢ separada;

m um retardo pirotécnico, acionado na separagdo, comanda a igni¢do do S44, de modo que, ao
final da fase propulsada, o conjunto esteja no ponto de inser¢do da orbita desejada.

Trajetoria real

Até o momento, foram tratadas as trajetorias nominais. No entanto, na pratica, existem fatores
dispersivos e perturbadores que dificultam sua realizagdo e que sdo comentados ¢ exemplificados a
seguir.

a) Dispersao de parametros

Do ponto de vista da fabricagdo mecanica, sabe-se que podemos produzir itens iguais dentro de
tolerancias dimensionais pré-estabelecidas. Quanto menor a tolerancia, maior sera o custo da produgao.
Portanto, ¢ estabelecida a tolerancia compativel com a sofisticagdo do objeto a ser produzido. Séo exem-
plificadas a seguir algumas consequéncias das tolerancias de fabricagdo mecanica sobre a dispersdo de
parametros do foguete:

m a forma e o comprimento da membrana cilindrica dos envelopes motores influem na massa do
propelente e na aerodinamica do veiculo. No caso do VLS-1, sempre havera diferenga de massa entre os
propulsores do primeiro estagio, o que conduz a diferentes tempos de queima. Portanto, a sequéncia de
eventos aguarda até 65 s para sinalizar a separagdo do primeiro estagio, garantindo que nenhum motor
esta queimando propelente naquele instante. Se houver um residuo de empuxo, o motor separado pode
colidir com o veiculo que prossegue o voo;

m  a pequena falta de paralelismo das interfaces dos motores ¢ modulos do foguete produz um
veiculo assimétrico. Na fase atmosférica do voo, a assimetria gera rolamento que devera ser contrabalan-
cado pelo sistema de controle;

® ando simetria dos divergentes produz pequenas deflexdes do jato e sua excentricidade em rela-
¢do ao eixo longitudinal do foguete. Os torques resultantes também deverdo ser eliminados pelo sistema
de controle;

B 0s sensores inerciais e a plataforma giro-estabilizada sdo fabricados dentro das tolerancias aper-
tadas da mecanica fina. No entanto, durante o voo do veiculo, geram erros que se refletem na imprecisao
dos parametros orbitais finais.

A produgdo do propelente solido também ¢é fonte de dispersdo dos parametros propulsivos dos
motores. As pequenas variagdes na composi¢ao do propelente, decorrentes das diferentes bateladas, pro-
duzem variagdes na velocidade de queima, na densidade e outros parametros, de modo que o motor fun-
cione de forma ligeiramente diferente do nominal, o que produz uma trajetoria diferente da nominal.

No caso do VLS-1, as seguintes imprecisdes provocam erros nos parametros da orbita do satélite:
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®m  a guiagem admite que o S44 tem uma energia embarcada nominal e, com este dado, calcula
0 apontamento ¢ o instante da ignicdo do motor. No entanto, a energia embarcada real ¢ ligeiramente
diferente daquela admitida;

m o sistema de gas frio associado com o rolamento induzido, as assimetrias do sistema de separa-
¢do da Baia de Equipamentos e as assimetrias do veiculo produzem precessdo. Portanto, o satélite ao ser
separado nao recebe um impulso puramente linear na direcéo da tangente a orbita, mas seu eixo estara em
uma geratriz do cone de precessao, indeterminando alguns pardmetros orbitais que s serdo conhecidos
pelo rastreio da orbita. E claro que esses pardmetros orbitais também aceitam dispersdo dentro de tole-
rancia pré-estabelecida. Essa tolerancia ¢ sempre maior do que nos langamentos em que o estagio orbital
¢ liquido, porque este tem melhor controle da extingdo do motor e pode ser controlado ativamente até o
instante que precede a extingao.

Em fungao da dispersdo de parametros, torna-se dificil estabelecer a priori os instantes em que de-
verdo ocorrer as separagdes de estagios. Foi adotada ento a estratégia das janelas dos eventos de ignicao,
que consiste das seguintes a¢des:

m como referéncia para a separagdo, adota-se a acelerac@o que o veiculo teria no inicio da cauda
de empuxo, no projeto da trajetoria nominal. No voo do primeiro estagio, essa aceleragdo ¢ de 35 m/s2;

®  na sequéncia de eventos de voo, ¢ estabelecido um intervalo de tempo (janela) em torno do
instante correspondente aquela aceleragio;

m 0 sistema elétrico do veiculo inibe a igni¢do do motor até que o inicio do intervalo seja atin-
gido;

® iniciado o intervalo, ou janela, quando o computador de bordo identificar aquela aceleracio
pela leitura do acelerdmetro do sistema inercial, aquele passa a ser o instante de referéncia de voo para
a cauda de empuxo;

m se a aceleragdo ndo for identificada dentro da janela, entdo ao final da janela, o computador de
bordo comanda a separagdo. Se esta situagao ocorrer, significa que a missio ja estd comprometida, por-
que ou o acelerdmetro do sistema inercial esta defeituoso, ou o empuxo esta deficitario. Em langamentos
em area de risco, ou de carater comercial ou militar, a missdo seria interrompida. No caso do VLS-1,
continuaria o voo para satisfazer fins investigativos, desde que o ele permanecesse dentro da Zona de
Livre Evolugdo.

A estratégia de guiagem do VLS-1 prevé a possibilidade de ndo atendimento da missdo prevista,
em decorréncia de alguma perda de desempenho ocorrida durante o voo. Chegada a essa condigdo, a
guiagem opta por uma oOrbita mais baixa. Caso também nao seja possivel realiza-la, entdo uma nova
orbita mais baixa ¢ procurada.

b) Ventos

Na travessia da atmosfera, como ja comentado, o sistema de controle procura manter a posi¢ao
angular do veiculo segundo a atitude de referéncia (pilotagem) e ndo controla a posi¢ao linear do cg. Nes-
sa condicdo, os ventos incidentes sobre o foguete podem arrasta-lo no plano horizontal e vertical, tanto
nas fases propulsadas quanto nas balisticas. Nestas, o controle esta inativo, e o vento pode até induzir
movimento angular no veiculo com velocidade superior a capacidade de controle do préximo estagio,
provocando uma catastrofe ou a necessidade de grandes corregdes nas fases subsequentes do voo.

Em consequéncia de todos os efeitos citados, também os pontos de impacto das partes alijadas
sofrem varia¢do em relagdo ao valor nominal. A previsdo da area de impacto de uma parte do foguete

decorre do conhecimento dos pardmetros nominais ¢ de suas margens de dispersdo. Tomemos, por
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exemplo, as dispersdes de pardmetros abaixo:

m massa: £ 0,5 % kg

® cempuxo: =3 %N

m inclinagdo da tubeira: + 12’

Para determinagao da dispersdo da area de impacto de uma carga util, sdo sorteados valores possi-
veis dos trés parametros acima, dentro de suas faixas de tolerancia, e, para o conjunto de valores sortea-
dos, ¢ calculada a trajetoria em que os valores nominais daqueles pardmetros sdo alterados pela respec-
tiva dispersdo sorteada, que resulta em um ponto de impacto. Dessa forma, em uma trajetoria poderiam
ser usados os valores:

®  massa instantanea: m(t) + 0,1% kg

®  empuxo instantaneo: F(t) — 2% N

® inclinagdo da tubeira: O(t) + 0,6

Apos cerca de duas mil simulagdes sorteando as dispersdes, obtém-se uma regido de ponto de

impacto exemplificada na figura 5.5.20.

| 20 km

Figura 5.5.20 Area de impacto

O procedimento citado ¢ conhecido pelo nome de método de Monte Carlo.

5.5.3 Dinamica de curto periodo

As simulagdes de dinamica de curto periodo analisam uma estreita janela do tempo de voo, durante
a qual um fendmeno dindmico ocorre. Seu objetivo principal ¢ determinar como o veiculo e suas partes
alijadas se movimentam durante e logo apds os eventos de separacdo, levando em conta as perturbagdes
que possam afetar o movimento do centro de gravidade do veiculo, tais como as assimetrias dos atua-
dores de separag@o e a agdo do vento. As simula¢des podem abranger o movimento do corpo alijado,
para identificar e eliminar possiveis colisdes ou outras interferéncias sobre o veiculo. Um exemplo de
interferéncia ¢ o retorno de chama quando os gases de combustio do veiculo incidem sobre o corpo ali-
jado e sdo refletidos de volta sobre o veiculo. No caso de foguetes estabilizados aerodinamicamente e/
ou giroscopicamente, as perturbagdes devem ter nivel inferiores a capacidade de estabilizagdo. O mesmo
ocorre com os foguetes dotados de sistema de controle. A separacao de estagios na atmosfera representa
risco para os veiculos controlados, porque:

B na maioria dos casos, o controle ¢ interrompido no intervalo entre a extingdo do motor do
estagio inferior e 0 acendimento do motor do estagio seguinte. Se houver forte perturbagio oriunda do
sistema de separagdo, o sistema de controle podera ndo ter capacidade de recuperagdo da atitude do fo-
guete quando for restabelecido na proxima fase propulsada; e

m caso haja incidéncia de intenso cisalhamento de vento, a soma dos dois fatores pode resultar na
perda do veiculo. O veiculo indiano ASLV foi vitima dessa situagéo.

Separacdo de estagios e outras partes

O estudo das separagdes de estagios e ejecdo de partes do foguete tem grande peso no computo
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total da engenharia envolvida desde a concepgao inicial até a fase de produgédo e operagéo.

Muitas s@o as possibilidades de concepgdo dos sistemas de separagdo, mas o objetivo aqui €
mostrar que modelos fisicos simples ja podem representar parte significativa do caso real a ser
enfrentado.

O modelo apresentado trata de uma separagdo em tandem, ou seja, naquela em que as partes
separadas continuam na dire¢@o que ja estavam percorrendo antes da separagdo, pelo menos durante a
atuacao dos afastadores do sistema de separagdo. A formulagdo pode ser encontrada em varias referéncias,
por exemplo Ball (1967) e Marty (1986), que também tratam de outros sistemas de separagao.

Considere um sistema de separagdo por molas que deve afastar duas massas: a massa ejetada m,_ e
massa do veiculo m,. As velocidades impostas a cada massa sdo v, e v . Levando em conta que ndo ha
forga externa no sistema, a conservacgdo da quantidade de momentum permite escrever:

my =my,.
A integracdo dessa equagdo no tempo resulta:
md =md,.
onde d, e dV sdo as distancias percorridas pelas partes separadas. Se d for a distancia entre as parte,

ouseja, d =d, +d,, conclui-se que:

d. = d d
B 1+—£ e dl"r = 14—X
My mg

No fim de curso do atuador de separagao, o curso ¢ a soma dos deslocamentos das duas massas,

entdo o trabalho realizado pelo atuador sobre cada massa ¢ a energia cinética adquirida pelas massas, ou

seja:
vi v
Logo:
d=— e v
mE[:l.-l-;f} ""'(Hmt-:]

A velocidade relativa de separagao entre as partes separadas é: v = ve + vr, ou seja:

Mg Ty 2Fd
v = —_— [ |———
}m., lmz My + my,

A tltima expressdo permite dimensionar a forga 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 expressdo acima da a base para o inicio do projeto, mas € ainda necessario considerar outros efeitos,
tais como:

m arrasto aerodindmico de cada corpo, se a separagdo for na atmosfera;
empuxo residual, caso a separagdo seja a quente, ou na cauda do empuxo;
perdas nas molas;
atrito dos atuadores;

dispersdo entre as forcas dos atuadores.

loié e 16

As cargas uteis de foguetes de sondagem e alguns satélites sdo separados com rotagdo em rolamento,
proveniente da estabilizagdo giroscopica, e que deve ser anulada, em alguns casos, para que suas missoes
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sejam realizadas. Uma das formas de frear a rotagdo ¢ o uso de um sistema i0i0, que consiste de duas
massas presas as extremidades de dois cabos enrolados em torno do corpo a ser freado em rolamento. No
momento desejado, as massas sao liberadas, desenrolando os cabos e anulando a velocidade de rotagao
do corpo, pela conservacdo de momento angular. Quando os cabos estdo inteiramente esticados, sdo
cortados, ficando a carga 1til, ou satélite, com a velocidade nula. A figura 5.5.21 ilustra o conceito de um

sistema 1016 em funcionamento.

Figura 5.5.21 10i6 em operagdo

A partir dos conceitos de conservagdo de energia e do momento angular, obtém-se a expressao que
permite dimensionar as massas ¢ o comprimento dos cabos, em fun¢do da inércia do corpo e da geometria
da se¢@o em que os cabos sdo enrolados:

L= kS +R?

onde:

L = comprimento do cabo

1= 1inércia do corpo, sem as massas do 1010

m = massa a ser fixada a cada extremidade de cabo

R = raio da se¢do onde os cabos ficam enrolados

Para detalhes da formulagdo, o leitor pode recorrer as referéncias (Marty, 1986), (Thomson,
1986).

E também apresentada a formulagio de Peter Turner (Turner, 2013), que tem sido aplicada ao cal-
culo da massa dos 10i0s das cargas uteis TEXUS. A formulagéo considera a influéncia da massa dos ca-
bos e que o processo de abertura se faz em duas fases: a primeira compreende o periodo entre a liberagao
das massas e o desenrolamento completo dos cabos; e a segunda se estende entre este Glltimo instante e o
momento em que as massas sdo liberadas, o que ocorre normalmente quando os cabos estdo na dire¢ao
radial. As premissas adotadas foram:

B 01010 esta instalado no cg do conjunto, no momento de sua atuagio;

0 corpo sobre o qual 0 1016 estda montado ¢ rigido;

a precessdo que pode ocorrer durante a atuagdo do 10id ¢ desprezivel;

a atmosfera ¢ desprezivel no momento de atuagio do i0i0;

os cabos permanecem retos e nao se alongam durante a atuagdo do 10i0;

as massas do 10160 permanecem sempre no mesmo plano, até que sejam liberadas;

a velocidade angular inicial dos cabos permanece constante, até a liberagdo das massas; e

ambas as massa sdo liberadas quando os cabos atingem a posigao radial.

Como resultado da formulag@o, a massa total do sistema i0i6 ¢ dada pela equagéo:
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1y m, R,
m = ——=( 1+
"TL(L +2R) 3| L +2R,

onde:

I, = inércia de rolamento inicial do corpo sem o sistema 1010

m_=massa de ambos os cabos do i0id

R = raio efetivo de desenrolamento dos cabos

L_= comprimento dos cabos

m = massa total a ser liberada, excluindo as massas das fixa¢Oes e a massa do cabo de retengdo
do sistema

Frequentemente encontra-se na literatura que um terco das massas a serem liberadas deve ser
subtraido do valor calculado para compensar as massas dos cabos. A equagdo acima produz resultados
acurados quando comparados com solugdes numéricas. Os erros remanescentes sao bem menores que as
incertezas sobre 0 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 formulacdo apresentada.

A figura 5.5.22 ilustra a geometria da abertura do i0i0 e a figura 5.523 apresenta a evolucdo da

rota¢do do corpo durante a abertura do i0i0.

Fim da fase 2

L

Fim da fase 1
fu '

Figura 5.5.22 Fases do ioié

Imagem Peter Turner
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Flod Pt [Hu]
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T sl
Figura 5.5.23 Histdrico de rotagio da carga util durante a abertura do ioié

O sistema 16 ¢ constituido por apenas uma massa, que freia o corpo e também o tira da trajetéria,
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devido ao seu desbalanceamento. Esse recurso ¢ usado para diminuir a altitude das orbitas 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. A medida que a altitude diminui, o
arrasto aumenta, acelerando o processo da reentrada.

Indugdo de rolamento (spin up)

A fung¢do da indugdo de rolamento (spin up) ¢ promover a estabilidade giroscopica no veiculo. No
caso dos foguetes de sondagem estabilizados acrodinamicamente, as empenas sao utilizadas para induzir
o rolamento na fase atmosférica que permanece na fase nao atmosférica, podendo mudar de magnitude
em fung@o da mudancga da inércia de rolamento do foguete.

Quando se deseja induzir o rolamento ¢ o veiculo ja se encontra fora da atmosfera, ¢ usual empre-
gar micromotores solidos ou liquidos, com empuxo na casa das centenas de newtons. Na figura 5.5.24 ¢

ilustrado o sistema de impulsdo de rolamento (SIR) do VSB-30.

Imagem Jorge Amery
T
4

o

Figura 5.5.24 Impulsores de rolamento do VSB-30
O torque gerado ¢ dado por:
T=3Fb
A presenca do torque produz aceleragao angular dada por:

=M
I

onde I € a inércia de rolamento do conjunto. Ao final da agdo do sistema, o veiculo adquire a velo-
cidade #, que permanece constante até que alguma alteracdo interfira.

Frequéncia de arfagem

Um corpo alongado submetido a uma perturbagdo em arfagem oscila como corpo rigido em uma
frequéncia caracteristica, quando se desloca na atmosfera. Essa frequéncia ¢ denominada frequéncia de

arfagem e tem a expressao abaixo:
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onde pa ¢ a eficacia aerodindmica dada por:
B = G"‘:ogj '(Xp & ‘Yfr..:]

Essa oscilagdo ¢ consequéncia do momento aerodindmico restaurador do angulo de ataque nulo.
Finda a perturbagdo e havendo amortecimento acrodindmico oriundo das empenas, o movimento ciclico
atenua-se rapidamente, e o foguete volta a voar com angulo de ataque nulo.

Para os veiculos que tém rolamento induzido, ¢ fundamental estudar a evolugéo durante o voo des-
se rolamento e da frequéncia de arfagem, sabendo que o acoplamento (os dois pardmetros tém o mesmo
valor, no mesmo instante) dos dois parametros pode induzir a “guinada catastrofica”, ou seja, o0 aumento
de angulo de ataque em guinada e a consequente perda do voo. Na pratica, nem sempre ¢ possivel evi-
tar um cruzamento das duas curvas. No entanto, se essas curvas se cruzarem com derivadas de sinais
contrarios, o veiculo ¢ submetido a uma perturbac@o de curta duragdo e segue seu voo normalmente. A
figura 5.525 ilustra esse conceito. Note-se uma perturbag@o na curva real de rolamento, entre 6 e 8s, que
coincide com a maxima frequéncia em arfagem do veiculo, mas esta ausente na curva simulada. Esse

fendmeno ocorre em alguns veiculos de sondagem e ¢ objeto de investigagao.
Imagem IAE
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Figura 5.5.25 Simulacdo das curvas de rolamento e frequéncia de arfagem

5.6 Cargas estruturais

A determinagdo das cargas (ou carregamentos) estruturais atuantes sobre um langador constitui
uma vasta area do conhecimento e consiste na sintese de todos os fendmenos que se manifestam durante a
operagao de langamento e que se transformam em solicitagdes estruturais. Essas solicitagdes fazem parte
dos dados necessarios a analise estrutural, por meio de modelos matematicos e/ou por testes estruturais.
No inicio do desenvolvimento, pouco se conhece do comportamento do veiculo, portanto sdo adotados
carregamentos estruturais com as seguintes origens:

m valores conservativos (pessimistas ou severos);

m recomendagdes de normas (MIL, ABNT, ISO);

m dados de veiculos semelhantes ja desenvolvidos constantes na literatura; e
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m  dados de veiculos semelhantes ja desenvolvidos pela propria equipe.

Com a evolugdo da defini¢do do veiculo, a definicdo do carregamento vai se tornando mais deta-
lhada e complexa, somente se concluindo apds os voos dos primeiros prototipos.

Nos voos de qualificag@o do veiculo, sdo instalados sensores variados (acelerometros de vibragao,
extensOmetros, transdutores de pressdo, microfones) com o duplo objetivo de:

®  monitorar o voo, de modo a identificar eventuais falhas; e

m  gerar informagdes que vao permitir a quantificagdo dos varios carregamentos estruturais.

As consideragdes sobre os carregamentos estruturais iniciam-se com a manipulag@o de partes do
veiculo durante a producdo e vao até a eventual recuperagdo de alguns modulos apos o voo.

Durante a fase de produgao dos subsistemas, estes podem ser submetidos a condi¢des danosas do
ponto de vista estrutural, tais como:

®  manipulagdo. Por exemplo, durante o tratamento térmico, os envelopes metalicos tém suas
propriedades estruturais muito reduzidas, ¢ qualquer movimento brusco pode deforma-los;

® armazenamento. Se o item estrutural for suscetivel a corrosdo ou a absor¢do de umidade, a
indevida prote¢do, durante meses de armazenamento, pode permitir a formagéo de pontos de corrosio ou
outra degradacdo, que diminuem o desempenho estrutural ou mesmo comprometem irremediavelmente
0 seu uso;

m embalagem. O projeto das embalagens ¢ muitas vezes tdo complexo quanto aquele de partes de
veiculo para prover as condi¢des ambientais necessarios ao item a ser transportado e armazenado em seu
interior. Em alguns casos, as embalagens tém sensores que indicam algum excesso de solicitagdo durante
sua utilizagdo, para que a integridade do item seja avaliada;

m transporte. Os modulos equipados, ou ndo, sdo transportados para o campo de langamento, por
terra, mar e por via aérea. Cada modalidade de transporte induz um tipo de carregamento que deve ser
considerado na concepgdo do modulo e de sua embalagem. Existem normas que estabelecem os niveis
de choque e de aceleragdes tipicos de cada tipo de transporte. Os transientes ou ambientes de vibragdo
do meio de transporte podem danificar equipamentos eletronicos e itens pirotécnicos. No caso do VSB-
30, foram efetuadas medi¢des do regime de vibragdo inerente ao transporte de seus motores a bordo do
Hércules C-130, desde sua saida de Sdo José dos Campos até Kiruna (Suécia);

m ensaios de aceitagdo. Esees ensaios podem comprometer o objeto a ser aceito se o procedimen-
to de ensaio ndo for obedecido a risca. Tal problema ¢ mais usual do que seria desejavel e imaginavel,
causando a perda de um item pronto para utilizagao;

m  integracdo no veiculo. O processo de integragdo pode induzir cargas bastante diferentes do
voo do veiculo. Por exemplo, o segundo estagio do VLS-1 fica apoiado sobre a mesa de langamentos, e
recebe todos os propulsores do primeiro estagio, que tém seus proprios apoios. Em seguida, o apoio do
segundo estagio ¢ removido. Portanto, a estrutura do segundo estagio ¢ provida de meios que serdo uti-
lizados apenas para essa fase de seu ciclo de vida, e nesse ciclo ¢ submetida a uma carga que nao ocorre
posteriormente;

m  cronologia de langamento. O tempo necessario a integracdo e aos testes que antecedem a cro-
nologia de langamento pode representar uma exposi¢do demasiada a variagdes de temperatura e outras
condigdes ambientais (umidade, salinidade, vibragdes devidas a equipamentos de solo em funcionamen-
to). A propria cronologia pode ser longa, em fungdo de interrupgdes. Durante um periodo da cronologia,
o veiculo pode ser exposto a agdo do vento, do sol, da chuva, de descargas elétricas. Todos esses fatores

devem ser analisados para a eventual identificacdo de uma possivel carga estrutural no nivel das estrutu-
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ras primaria, secundaria ou dos equipamentos;

m  recuperagdo de modulos. A recuperagdo de modulos ¢é feita em alguns langadores, sendo os
principais fatores de carregamento estrutural:

o reentrada. Se o modulo chega a sair da atmosfera, o seu retorno a superficie da Terra ¢ feito
em grande velocidade (regime hipersonico). Durante uma parte da reentrada, o aquecimento ¢ intenso,
podendo produzir danos no modulo;

0 ag¢do dos paraquedas. Esse recurso ¢ usado para diminuir a velocidade de reentrada em varios
estagios de frenagem. A cada abertura de paraquedas, o corpo sofre desacelera¢des que podem danificar
principalmente equipamentos internos e experimentos;

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

As cargas em voo sdo as mais investigadas porque podem comprometer a missdo em uma fase em
que ndo ¢ mais possivel efetuar interveng@o de reparo. Quanto a origem das cargas podem ser identifica-
das as seguintes situagdes:

m cargas localizadas que afetam uma pequena vizinhanga. Grande parte das atuagdes pirotécnicas
enquadra-se nessa situagdo. O efeito de uma carga pirotécnica induz aceleragdes da ordem de 1000 g,
em microssegundos, e se propagam em uma regido limitada a um raio de 10 cm. Essa solicitagdo néo ¢
danosa estruturalmente, mas pode ser letal para equipamentos eletronicos, que devem ser distanciados
das cargas pirotécnicas;

m cargas localizadas que afetam sua vizinhanga e o sistema. As cargas provenientes da separacio
de estagios e outros modulos sdo exemplos. Os sistemas de separag@o que utilizam atuadores pirotécni-
cos, hidraulicos ou pneumaticos induzem carregamentos localizados devidos as forgas de afastamento
que impdem as partes separadas e as que continuam em voo. Esses sistemas também impdem as partes
aceleracdes que solicitam equipamentos e subsistemas que estdo no veiculo. O empuxo dos motores ¢
outro caso importante. A forga gerada pelo motor induz varios carregamentos no restante do veiculo e
no proprio motor;

m cargas do sistema e que afetam os subsistemas. As forgas aerodinamicas, de controle e da dina-
mica da trajetoria produzem solicitagdes nos varios subsistemas do veiculo.

Serdo comentadas as seguintes formas de carregamento que dominam o projeto do veiculo: acele-
ragdes; cargas térmicas; efeitos dos ventos; e esfor¢os gerais.

5.6.1 Aceleracoes

As aceleragdes se classificam em: estaticas, quasestaticas, transientes e aleatorias (NASA, 2001).

A acelerag@o estatica ¢ caracteristica da trajetoria do corpo rigido, ou seja, as aceleragdes lineares
¢ as angulares. Esse tipo de aceleragdo produz sobre as estruturas e equipamentos uma for¢a de magni-
tude igual ao produto da aceleragdo pela massa que esta vinculada a estrutura. Por exemplo, se um prato
de equipamentos tem massa total de 50 kg e esta submetido a 3 g no sentido transversal a superficie do
prato, entdo seu suporte esta sendo solicitado por uma forga de aproximadamente 1500 N. O efeito das
aceleracdes angulares depende da distancia entre o corpo em analise e o cg do veiculo.

A aceleragdo quasestatica resulta de oscilagdes da estrutura devidas a variagao do vento médio.

A aceleragio transiente ¢ resultante da agdo de rajadas de vento, cisalhamento do vento, separagao
de estagios e outras partes. O acendimento e o apagamento dos motores também produzem aceleragdes
transientes.

A aceleragdo aleatoria provém dos fendmenos acusticos na decolagem, na passagem pelo transoni-
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co e na pressao dindmica maxima. O acendimento e apagamento dos motores também podem contribuir
nesse caso.

As aceleragdes listadas que geram vibragdes estruturais podem representar perigo para as estrutu-
ras primaria e secundarias, conforme exemplificado a seguir:

m o prato de equipamentos ¢ uma estrutura secundaria bastante usual em foguetes e consiste em
uma placa circular sobre a qual equipamentos de diferentes tipos sdo instalados. Admitamos que sua
primeira frequéncia natural de vibragdo em flex@o seja 200 Hz. Se essa placa receber uma excitagao
perpendicular a sua superficie e que oscile naquela frequéncia, entdo a placa entra em regime de vibragao
com amplitude crescente. Se a energia da forga de excitagdo se mantiver, a placa e/ou sua fixagdo nao
suportardo o movimento e se fragmentardo. Note-se que a excitagdo originada pela queima dos motores
¢ de carater aleatorio, contendo uma vasta gama de frequéncias, inclusive aquela citada. No entanto, a
energia associada aquela frequéncia ¢ pequena e ndo consegue excitar o modo de vibrag@o da placa de
forma danosa;

m o foguete tem seus modos naturais de vibragdo em flexdo, torgdo e longitudinal, que podem ser
excitados. Os casos mais conhecidos de excitagdo das frequéncias naturais do foguete se deram pela agao
do sistema de controle que ao utilizar o proprio empuxo do motor principal tem energia suficiente para
sustentar a excitagdo da estrutura primaria. Alguns desses casos ocorreram, porque a interface langador--
satélite ndo foi bem resolvida na analise acoplada, resultando em um comportamento do veiculo diferente
do estimado, e os cuidados para evitar que o sistema de controle excitasse o veiculo foram voltados para
a gama erronea de frequéncias. Em decorréncia desse tipo de comportamento, o voo ¢ interrompido com
enorme prejuizo.

® uma saia estd no limiar da flambagem e a vibragdo precipita o colapso.

Por outro lado, as aceleragdes citadas tém grande influéncia sobre os equipamentos do veiculo e do
satélite e sdo transmitidas pelas estruturas primaria e secundarias. A analise dessas influéncias ¢ realizada
de duas formas:

m simula¢@o numérica, em geral empregando o Método dos Elementos Finitos; e

m testes de vibragdo dos modulos equipados no nivel de qualificagdo.

Desse conjunto de agdes resulta a compreensdo do comportamento dos modulos sob carga dina-
mica e as eventuais corregdes do projeto. Iniciados os voos do veiculo, as medi¢des em voo confirmam
ou trazem novos aspectos a serem considerados na qualificagio dos modulos. E possivel ocorrer uma
falha apos alguns voos do veiculo, em razdo de uma situagdo que estava no limiar da falha, mas que foi
excitada além de sua capacidade naquele voo especifico. Como veremos adiante, a confiabilidade de um
sistema so se obtém pelo acimulo de utilizagdes bem-sucedidas.

5.6.2 Cargas térmicas

Durante o voo, o langador é submetido as trés formas de transferéncia de calor:

m  convecgdo. Ha duas fontes de calor por convecgdo em foguetes. A primeira se deve ao aque-
cimento do ar altamente comprimido pelo avanco do veiculo, que forma a chamada camada limite. A
segunda ocorre internamente aos modulos em que equipamentos eletrénicos estdo em operagdo. Enquan-
to houver ar aprisionado em seu interior, o aquecimento dos equipamentos ¢ transferido a outros pontos
daquele ambiente por convecgao;

m conducdo. As paredes externas se aquecem por convecgao e, se forem condutivas, conduzem o
calor para o interior dos moédulos. Os equipamentos elétricos também transferem calor para seus suportes

para ajudar a dissipacdo do calor de seus componentes internos;
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m radiagdo. O jato do motor ¢ uma fonte de radiagdo de calor para as estruturas vizinhas a tubeira.
Também o Sol aquece o foguete por radiagdo durante a cronologia de langamento e no restante do voo.

O conhecimento do ambiente térmico imposto ao veiculo permite o dimensionamento de prote¢des
térmicas, dissipadores ou outras formas de controle de temperatura.

A determinag@o quantitativa dos fluxos de calor e das temperaturas envolve modelos matematicos
bastante elaborados, cuja solugdo passa pelos recursos de informatica. Portanto, cabe aqui comentar
aspectos qualitativos do assunto.

Durante a fase propulsada, o jato irradia calor, podendo afetar tubulagdes, cabeamento e equipa-
mentos instalados nas saias traseiras. Esse efeito se intensifica a 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 ¢ mudar a inclinag@o das empenas, produzindo uma dindmica de voo adversa. Nesse caso,
¢ preciso que o plano de saida da tubeira fique a uma distancia suficiente da estrutura do porta-empenas,
para nao afeta-lo. Sob o aspecto de dano a equipamentos, ha registro de que a irradiagdo do motor Castor
IVB (produzido pela Thiokol) utilizado no programa MAXUS (programa europeu de experimentos cien-
tificos) irradiou calor e queimou a tubulagdo de 6leo do sistema de atuag@o da tubeira. O veiculo perdeu
o controle e foi destruido. Em voos posteriores, o foguete foi equipado com um escudo térmico entre a
tubeira e a saia traseira.

A convecgdo na camada limite do escoamento aerodinamico ¢ uma grande fonte de carga térmi-
ca para algumas partes do veiculo. Para resistir as altas temperaturas, sdo usados materiais isolantes e
materiais ablativos. Para se ter uma ideia da temperatura (T/,) na vizinhanga do ponto de estagnagdo do

escoamento aerodinamico em uma superficie frontal ao fluxo de ar, utiliza-se a equagao:
= ¥=1,.
Tf = Tr(l +r T M -

onde:
T = temperatura do escoamento na fronteira da camada limite;

r= 0,85, para escoamento laminar;

Y =razao de calores especificos = 1,4 para o ar;

M = namero de Mach na fronteira da camada limite.

Se a temperatura do ar for 0 °C (273 K), e o veiculo estiver a Mach = 2, a temperatura da parede
sera de 185 °C. Em Mach = 3, a temperatura sera de 420 °C.

A esse regime de temperaturas ndo ¢ possivel expor o aluminio, que comega a perder suas carac-
teristicas mecanicas a 100 °C. Nas areas em que ocorre a estagnacdo do escoamento supersonico, tais
como nariz de coifa, bordo de ataque de empena, protuberancias, ¢ preciso utilizar prote¢des térmicas
sobre aluminio ou partes feitas integralmente em materiais ablativos. No caso do VLS-1, foram adotadas
as seguintes solugdes:

m a Coifa Principal tem o nariz feito em material ablativo. As paredes sdo de chapa de aluminio
revestidas de placas de cortica;

m as coifas dos propulsores do primeiro estagio sdo integralmente em material composito;

m a Baia de Equipamentos ¢ revestida externamente por camadas de tinta isolante a base de 6xido
de zirconio;

m  as cintas fixas e de separagdo sdo revestidas de borracha;

® nas saias traseiras do primeiro e do segundo estagio, sdo utilizados escudos térmicos fechando

0 espago entre o divergente ¢ a saia, para proteger os equipamentos ali instalados. Os estudos mostraram
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que no terceiro e quarto estagios ndo ha necessidade dos escudos, devido a distancia entre o plano de
saida da tubeira e os itens sensiveis a radiagdo.

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

Ainda no caso do VLS-1, durante a cronologia de langamento, ja fora da protecdo da Torre Movel
de Integragdo (TMI), a irradiag@o solar somada ao calor gerado pelos equipamentos elétricos de bordo
resulta em carga térmica muito elevada para os proprios 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 sdo desconectados pelo movimento vertical do foguete, do
mesmo modo que os umbilicais elétricos.

5.6.3 Ventos, rajadas e cisalhamento

O vento ¢ um fator climatologico importante para a preparagdo da decolagem e o voo de langado-
res. Os ventos de superficie sdo medidos em Alcéantara por torres anemométricas com altura dependente
do regime de ventos em cada campo de langamento. O tratamento dos dados dos varios anemdmetros
instalados, em diferentes pontos da torre, resulta em um perfil de vento a ser considerado nos ajustes que
precedem a decolagem do veiculo. Os foguetes de sondagem sdo bastante afetados em sua dispersao pe-
los ventos de superficie, porque a velocidade de decolagem ainda ¢ baixa, mudando o azimute de langa-
mento pelo componente lateral do vento, ou a elevagéo pelo componente frontal. No caso dos langadores
com apenas controle de atitude no primeiro estagio, o veiculo ¢ empurrado, sofrendo desvio lateral em
sua trajetoria a ser compensado mais tarde pela guiagem em malha fechada.

A partir do ultimo anemometro, o vento ¢ medido por sondas. Os tipos de sonda mais usados sdo:

m pequenos foguetes que liberam uma carga a cerca de 140 km de altitude. Essa carga é equipada
com uma instrumentagdo e mede temperatura, pressdo, umidade, magnitude e dire¢do do vento. A desci-
da da carga nas camadas mais densas da atmosfera ¢ feita por paraquedas;

m  baldes equipados com sensores que transmitem dados até 30 km de altitude;

m  baldo metalizado rastreado por radar. O rastreio resulta nas medidas de velocidade e direcdo
do vento.

Esses dados de vento sdo utilizados no projeto e durante a campanha de langamento das seguintes
formas:

m ventos reais. Durante o projeto detalhado, sdo feitas simulagdes de controle e de cargas com
grande banco de dados de ventos reais. O controle do veiculo ¢ solicitado mais pelas variagdes em mag-
nitude e dire¢do do que pela magnitude em si do vento, quando se faz apenas o controle de atitude na fase
atmosférica. A magnitude ¢ importante quando o angulo de ataque resultante gera momentos que venham
a consumir o torque de controle. As cargas sdo afetadas tanto pela variagdo do vento, que pede atuagdo de
forgas de controle e pela magnitude, que produz momentos aerodinamicos. O envelope de cargas em voo
¢ obtido tomando-se os valores maximos dos esforgos gerais, a cada instante de voo, obtidos para cada
perfil de vento real. Esse tipo de trabalho consome muitas horas de maquina e homens-hora. Portanto,
deve ser feito quando ha grande certeza sobre a concepgao do veiculo. Para fins de simulagdo de cargas,
s0 sdo relevantes os componentes horizontais do vento;

m rajadas. A rajada ¢ a variag@o brusca da magnitude do vento e ¢ caracterizada pela magnitude
e pela espessura (altura). Nas simulagdes de cargas em voo, superpde-se a rajada ao perfil de vento, em
pontos criticos da trajetoria, em que os esforgos sio mais elevados. E usual utilizar esse recurso no calcu-

lo de cargas em instantes nos quais o carregamento ocasionado pelo vento ¢ maximo, majorando o nivel
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de carregamento. A NASA (NASA, 1970) desenvolveu um perfil de rajada conhecido por (1 - cos), com

0 aspecto mostrado na figura 5.6.1:

S

~ T

N

espessura

altura

reais '

velocidade

do vento
Figura 5.6.1 Perfil de rajada 1 - cos

ey

L

A espessura da rajada varia com o veiculo e com o momento de sua aplicag@o na trajetoria. Expe-
rimentam-se varias espessuras de modo que a solicitagdo seja maximizada. A espessura, ou velocidade
da rajada, foi estabelecida pela NASA, em funcédo de seus campos de langamento, em 7,65 m/s. No caso
do VLS-1, arbitrou-se em 10 m/s. Observa-se que a rajada contém trés trechos distintos: a fase de cres-
cimento da magnitude do vento; o trecho de magnitude constante; e o trecho de magnitude decrescente.
Para a defini¢@o detalhada do perfil da rajada, o leitor é convidado a ler o Apéndice do relatorio da NASA
citado, que pode ser obtido pela internet;

m cisalhamento. O cisalhamento mede o quanto a magnitude do vento muda entre duas camadas
da atmosfera, ou seja, ¢ a diferenga de magnitude do vento estacionario em duas altitudes, dividida pela
diferenca de altitude, ou altura da camada. Se o sistema de medida do vento ¢ preciso, entdo a altura da
camada pode ser de 100 m, por exemplo, e em um sistema de menor resolugdo nas medi¢des do vento, a
altura pode ser de 500 m. Seu principal efeito se faz sobre o sistema de controle do veiculo, que tem de
ser capaz de superar aquele transiente. Do ponto de vista das cargas, o cisalhamento tem relevéncia se
promover angulos de ataque que influam na distribui¢do do momento fletor, ou pela excitagdo dindmica
estrutural. O cisalhamento também pode ser adicionado sobre o perfil de vento nas situagcdes mais dimen-
sionantes, a exemplo da rajada;

m 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 sdo ilustrados perfis sintéticos da Guiana
Francesa, utilizados no projeto da familia Ariane (Marty, 1986). A simulagdo com ventos sintéticos se

faz na fase de projeto preliminar, pela sua simplicidade.
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Figura 5.6.2 Perfis de ventos sintéticos

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

5.6.4 Esforcos gerais

Durante o voo, as estruturas primarias e secundarias do veiculo sdo submetidas as forgas e aos
momentos que resultam em sua trajetoria. A combinagdo dessas solicitagdes produz os esfor¢os normal,
cortante ¢ momento fletor, sendo seu conjunto denominado “esforgos gerais”, conforme a seguinte con-
ceituagdo:

m esforgo normal. Considere uma se¢do transversal (também se utiliza o termo estagao) qualquer
do veiculo e o resultado de todos os efeitos que produzem tragdo ou compressao nessa segdo. Essa forga
resultante, atuante na dire¢do do eixo de simetria do veiculo, ¢ a for¢a ou esfor¢o normal naquela secao.
Na situagdo simples em que um langador esta na plataforma de langamento, em cada segdo transversal, o
esforgo normal ¢ o peso de tudo que estiver acima daquela se¢ao;

m  csforgo cortante. Considere uma se¢do qualquer do veiculo e o resultado de todos os efeitos
que produzem uma forga paralela a secdo. Essa forga resultante transversal ao eixo do veiculo ¢ o esfor¢o
cortante;

®  momento fletor. Considere-se o caso anterior da resultante transversal, que esta situada a uma
distancia conhecida da se¢@o transversal em questdo. O momento fletor é o produto daquela resultante
pela distancia a secdo. Na figura 5.6.3, ¢é ilustrada a agdo da for¢a aerodindmica normal distribuida sobre
todo o veiculo. A resultante transversal entre o nariz e a segdo assinalada pela coordenada x tem magni-
tude C e esta situada a uma distancia b da se¢do. Nesse caso, 0 momento fletor, na se¢do, devido a C, é
dado por MF=C- b.

Imagem basica Jorge Amery

Figura 5.6.3 Ilustragdo do cortante e do fletor
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Somando as cargas entre o nariz ¢ uma se¢do do foguete, obtemos as seguintes expressoes dos

esforgos: . .
dC, . F-A’
N=08§ L o+ el
O fa a5 [
X dCN“ Cl\'rd X . X X
C:.Q'Q JTdX——M—Jdm —8 JMm—X,.,;Jdm
M, =-xC+ qgs[ ]x dg" dv— %_ -]xdm] - éﬁx’ dm— X, .[,.xfrdm]
L] = o 1] 1]
onde:

x = coordenada longitudinal com origem no nariz

N, C e MF sdo a carga axial, o cortante e o fletor, respectivamente;

QO = pressao dindmica

S = area de referéncia

C_ = coeficiente de arrasto

F =empuxo

A = arrasto total

M = massa total

0 = aceleragdo angular do veiculo no momento em que se calculam as cargas.

A analise dos termos das equagdes nos da as seguintes informagdes:

m o esforco normal é composto de dois termos. O primeiro representa a forga de arrasto desenvol-
vida entre o nariz e a se¢do situada na coordenada x. O segundo termo resulta da aceleragio longitudinal
da massa compreendida entre 0os mesmos pontos;

m o esforgo cortante ¢ composto de trés parcelas. A primeira resulta da forca normal aerodindmica
desenvolvida entre 0 e x. A segunda se refere a acelerag@o linear produzida no veiculo pela for¢a normal
aerodinamica. As duas ultimas parcelas sdo causadas pela aceleragdo angular do veiculo;

m o0 momento fletor ¢ causado pelo balango de todos os momentos fletores causados pelas forgas
transversais na se¢do situada em x;

m salienta-se que os parametros utilizados no calculo dos esforcos sdo originados da trajetoria, ou
seja, representam o equilibrio dindmico do veiculo submetido ao conjunto de forgas aerodindmicas, de
controle, de empuxo e inerciais (resultantes das aceleragdes lineares e angulares).

Na pratica, divide-se o veiculo em segmentos, cujas interfaces sdo locais em que se deseja conhe-
cer os esforgos. As integrais sdo substituidas por somatoérios. Um resultado tipico de calculo resulta em

graficos como o exemplificado na figura 5.6.4.

Imagem basica Jorge Amery
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Figura 5.6.4 Diagrama de momento fletor
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Os graficos de esfor¢os devem ter as seguintes caracteristicas:

® 0 momento fletor deve se anular nas extremidades do veiculo;

m 0 esforgo normal é nulo no nariz e igual ao empuxo na regido de escape dos gases;

m o cortante ¢ nulo no nariz e igual ao componente transversal do empuxo na regido de atuacdo
do controle.

Na pratica, algumas imprecisdes podem ocorrer e as caracteristicas acima ndo se verificam com
exatidao.

Em uma analise de projeto, também sdo investigados os seguintes aspectos:

m  cm casos em que a flexibilidade do veiculo ¢ julgada importante, a simulagdo leva em conta
os modos de vibragdo, que podem criar angulos de ataque locais, influindo nas cargas acrodinamicas e
mesmo no centro de pressdo;

m  quando o veiculo ¢ controlado, o efeito de rajadas e cisalhamento do vento produz angulos
de ataque e deflexdes do jato, para fins de controle. Essas situagdes produzem aumento do momento
fletor. Estuda-se a influéncia de rajadas e cisalhamentos dos ventos no momento fletor, adicionando-os
nas simulagdes de trajetoria. No periodo de estudo da resposta do sistema de controle aos ventos reais,
também sdo analisados os esforgos gerais resultantes. Apos todas as simulagdes, seleciona-se para cada
secdo do veiculo o esforgo maximo ocorrido e s@o tragados entdo “envelopes” para cada esfor¢o. Esse
resultado pode se tornar pessimista, ou otimista, para fins de projeto, ja que a se¢@o vai ser dimensionada
estruturalmente para cargas que na realidade ndo ocorrem simultaneamente.

O equacionamento para a obtengdo da analise de tensodes, vibragdes e resposta dindmica de um
foguete movido por propulsdo liquida foi desenvolvido por (Shklyarchuck, 1999). O documento faria
parte de contrato de servigo a ser assinado pelo IAE e o0 MAI em que este produziria o modelamento
de simulagdo de cargas estruturais em langadores. O contrato ndo foi firmado, mas o lider da equipe do
MALI enviou-me extraoficialmente o relatdrio sobre o modelo matematico, em apreciagéo pelo trabalho
feito em conjunto. Testemunhei outras atitudes semelhantes, em que profissionais colocaram a comunhao
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:

m  conjugacdo de varias areas técnicas, no que se refere aos estudos de engenharia, a fabricagao,
aos testes ¢ a utilizagdo;

m interfaces com outros sistemas complexos: satélites e os sistemas de langamento e rastreio.

As atividades inerentes a tais empreendimentos evoluiram ao longo do tempo e foram sistematizadas
e regulamentadas. O leitor ¢ convidado a ler a documentagdo disponibilizada gratuitamente na internet,
pela European Cooperation for Space Standardization (ECSS).

No que se segue, ¢ oferecida uma sintese da forma de condugdo de um desenvolvimento comple-
X0.

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 evolucdo das fases do projeto do VLS-1, adotada no
inicio do projeto pelo seu gerente, o engenheiro Jayme Boscov, ¢ esquematizada na figura 5.7.1, na

proxima pagina.
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Figura 5.7.1 Fases do projeto

A Fase 0 constitui uma analise da missdo em um sentido bem amplo, abordando:

m  a avaliacdo da necessidade do projeto, como solugdo para um objetivo identificado, tal como
inserir uma gama de satélites em certas Orbitas, a partir de um campo de langamentos;

m  a avaliacdo de vantagens e riscos para o pais, considerando aspectos politicos, econdmicos,
diplomaticos;

m 0 engajamento da sociedade representada por universidades, empresas, centros de pesquisa.

A equipe de trabalho envolvida na fase é reduzida, sendo constituida de pessoas experientes no
projeto e com visdo ampla da vida nacional. Sdo necessarios poucos recursos financeiros e materiais para
arealizagdo da fase, que ¢ concluida por um relatdrio, a ser submetido ao alto escaldo governamental para
eventual aprovacdo da continuidade dos estudos.

A Fase A ¢ constituida dos estudos de viabilidade técnica. A mesma equipe da Fase 0 consulta
especialistas das areas de propulsdo, estruturas, acrodindmica e outras, para que sejam feitas avaliagoes
¢ a adogdo de solugdes que garantam a robustez do projeto que se inicia. Nessa fase, sdo definidos os
desafios tecnologicos a serem enfrentados, os sistemas a serem adquiridos ¢ a margem desejada de de-
sempenho.

A concepcido do foguete se inicia pela sua propulsdo, considerando que um foguete, de qualquer
porte, € sindnimo de energia, ja que € o meio de transporte que consome mais energia por quilo de carga
transportada. O diagrama da figura 5.7.2 (Bruhn, 1967) traduz essa nog¢ao, mostrando a composi¢ao de

massas de alguns meios de transporte.
5

eomposiclio peecontual de massa
1

& aulomdve:
* nanvia

[] propelente [T motor
] carga ati [ estrutura

Figura 5.7.2 Comparagdo de meios de transporte
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Tomando o exemplo do langador Ariane 5, sua missao tipica ¢ a inser¢do de um satélite de sete to-
neladas em orbita de transferéncia geoestaciondria. Para tanto, sdo consumidas cerca de 640 toneladas de
propelentes liquido e s6lido em cerca de 25 minutos, atingindo o perigeu da orbita a 200 km de altitude,
com a velocidade de 36870 km/h.

O inicio da concepgao se baseia nos seguintes dados fundamentais:

®  missdes a serem cumpridas, incluindo: massas de satélites de cada missao e as Orbitas a serem
alcancadas;

m propulsdo a ser utilizada (s6lida, liquida); e

m prazo de desenvolvimento do foguete.

Inicia-se entdo um processo iterativo, no qual em cada ciclo da iteragdo sdo exploradas variaveis
tais como:

®  numero de estagios: como pode ser visto na se¢do dedicada a reparti¢do de massas, a decisdo
sobre o niimero de estagios ¢ funcao da orbita a ser alcangada, do tipo de propulsdo a ser empregada e
da massa estrutural do foguete. Nao existe solugdo Unica para a questdo. A solugéo ¢ fruto das decisdes
tomadas em cada um dos itens mencionados;

m  motores a serem utilizados. E possivel recorrer a motores ja existentes ou desenvolvé-los.
Trata-se da decis@o mais dificil e fundamental a ser tomada sobre a concepgao do foguete;

m  massa estrutural: nela se englobam as massas de todos os itens que nio sdo os propelentes que
produzem o ganho de velocidade do foguete. Para obté-la, é preciso tomar decisdes sobre os materiais
estruturais a serem empregados e sobre a concepgao estrutural da estrutura primaria. Além disso, estima-
tivas sdo feitas a respeito da massa dos equipamentos embarcados; e

m  comportamento aerodindmico: nessa fase, ¢ empregada estimativa rudimentar do coeficiente
de arrasto do foguete.

Apo6s alguns ciclos, a atividade apresentada revela as principais solugdes para o futuro desenvolvi-
mento. Redige-se entdo a sintese dos estudos de viabilidade, criando a base para a realizagdo dos estudos
preliminares.

A escolha da concepgdo a ser desenvolvida se baseia em fatores técnicos, econdmicos e politicos.
Os dois ultimos fatores em geral prevalecem na decisdo, o que pode até inviabilizar o desenvolvimento,
causando grandes frustragdes.

Na fase seguinte de estudos preliminares, a constituicdo de cada estagio ¢ identificada quanto aos
modulos que o constituem e as fungdes a serem desempenhadas. Todas as caracteristicas do sistema
devem ser estimadas, tais como: historico de massa, coeficientes aerodindmicos, pilotabilidade, trajetoria
nominal, esfor¢os gerais, frequéncias e modos de vibragdo. A equipe de trabalho ¢ bem mais numerosa
pelo maior envolvimento de especialistas em cada area. A fase se conclui com aredagao das Especificagdes
Gerais do sistema. Dada a importancia desse documento, ¢ usual congregar especialistas atuantes no
projeto e especialistas externos para se proceder a uma reviséo. A versdo final das Especificagdes torna-
se o fundamento do desenvolvimento detalhado que se segue. Esse documento ¢ o principal responsavel
pelo fracasso ou sucesso do projeto, no que concerne a esfera técnica.

A Fase B dedica-se a defini¢@o preliminar dos subsistemas ¢ do sistema, ou seja, todos os sub-
sistemas sdo concebidos em detalhe, resultando os modelos de engenharia. Esses modelos devem ser
construidos e ensaiados, demonstrando o acerto ou ndo da concepcdo. Sdo identificados subsistemas
cujo desenvolvimento deve obedecer a um severo acompanhamento e processo de qualificacdo. Esses

subsistemas foram denominados Produtos a Configuragdo Controlada (PCC) e corresponderam aqueles
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desenvolvimentos de alta complexidade. No VLS-1, o envelope motor, por exemplo, ndo foi considerado
um PCC, ja que seu desenvolvimento ja havia sido feito durante o SONDA IV. O conjunto da tubeira
movel, no entanto, foi considerado um PCC, pela sua natureza e por representar um desenvolvimento
inteiramente novo. No nivel do sistema séo elaborados os seguintes documentos:

m  Plano de Desenvolvimento, que especifica: estudos, fabricagdes, testes de subsistemas ¢ do
sistema, os modelos de engenharia e o niimero de voos de qualificacdo. O modelo de engenharia é um
modelo em escala real, de uma parte do veiculo, que sera submetido a ensaios de comprovagao da con-
cepgao;

m  Organograma Técnico, que define os responsaveis pelas varias facetas do desenvolvimento de
cada subsistema, até o subnivel que se considerar necessario. Esse documento também define a codifica-
¢do dos subsistemas ¢ as atividades correlatas;

m Relatdrio de Definigao, que descreve todas as caracteristicas essenciais de um subsistema;

m Banco de Dados, que compila todas as informagdes a serem usadas nos estudos de engenharia.
Esse documento evolui durante o projeto e ¢ administrado pela Engenharia de Sistemas, com o objetivo
de prover uma base inica de informagdes para todos os especialistas executarem suas tarefas.

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

®  maquetes para ensaios aerodinamicos. Estas sdo, em geral, reduzidas, por imposi¢do da secéo
de teste dos tneis aecrodinamicos;

m Magquete de Analise Modal (MAM). Modelo, em escala real, usado para extragdo de frequéncias
¢ modos naturais de vibragao do veiculo. A figura 5.7.3 visualiza o resultado da simulag@o do primeiro

modo de vibragdo do VLS-1, por meio de modelo matematico ajustado pelos resultados de ensaio. A li-

nha central foi acrescentada para realgar o ventre do modo, situado entre o segundo e o terceiro estagio.
Imagem IAE

Figura 5.7.3 Forma do primeiro modo de vibragdo do VLS-1
® Magquete de Integragio e Redes Elétricas (MIR). E um mock-up usado para verificar a corregio
de todas as interfaces mecanicas e para a integracao e o teste funcional das redes elétricas;
® Magquete de Langamento Simulado (MAS). E um modelo em escala 1:1 usado para a simulagio
prévia de uma campanha de langamento, com o objetivo de identificar quaisquer problemas nao previstos
no plano de operacéo. No caso do VLS-1, foi decidido ndo realizar essa etapa para economizar recursos
e reduzir o cronograma da operagao.

A Fase C tem grande semelhang¢a com a anterior, no que tange aos trabalhos realizados, mas ao
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seu final estardo prontos os desenhos de fabricagdo de todos os subsistemas, para que se inicie a fase de
qualificagdo, em que os ensaios atingem os niveis mais severos. Concluida essa fase, sdo elaborados os
documentos de revisdo critica da defini¢@o, para todos os PCC. Passa-se entdo a fase D de producdo do
primeiro protétipo de voo e alguns componentes dos protdtipos subsequentes.

Na pratica, os PCC evoluem em sua escala de tempo, podendo haver vinculos com outros subsiste-
mas. O grande marco de agregacdo dos subsistemas ¢ o prototipo de voo. Um documento de engenharia
necessario ¢ o Plano de Montagem, que identifica todas as operagdes de integragdo do veiculo de voo,
estabelecendo: a sequéncia de operagdes, o ferramental, os responsaveis; e todos os recursos necessarios
a execugdo do Plano.

Concluida a qualificag@o do veiculo, passa-se a Fase E de produgao seriada. A cada voo, as inter-
faces entre os trés segmentos (langador — satélite — campo de langamento) precisam ser resolvidas para a

operagdo de lancamento seja bem-sucedida.

5.8 Confiabilidade

Esta sec@o foi revista e ampliada pelo Dr. Silvio Fazolli, especialista em confiabilidade e inspegao
radiologica do IAE.

O conceito de confiabilidade tem grande aplicagdo nas areas tecnologica e produtiva, principal-
mente em sistemas que precisam operar corretamente em ambiente adverso, os armamentos sdo um
exemplo, e naqueles em que a falha pode ser catastrofica, como no caso de avides, satélites, foguetes. A
obtengdo de um sistema de alta confiabilidade requer atitudes especificas nas fases de projeto, testes e
fabricagdo. Para perfeito entendimento, a defini¢ao de confiabilidade, adotada pelos 6rgdos de normali-

zagao, ¢ explicitada abaixo.

A confiabilidade de um item é a probabilidade de que o mesmo desenvolva com sucesso sua

missdo, num determinado periodo de tempo e em condigoes pré-estabelecidas.

Embora sintético, o texto acima tem grande repercussdao em sua aplicagdo e sua profunda com-
preensdo ¢ fundamental para o sucesso de empreendimentos complexos. No entanto, deve ficar claro,
desde ja, que o investimento no nivel elevado de confiabilidade ¢ também elevado, diante do numero de
testes necessarios a demonstragdo da confiabilidade, ao tempo necessario para executa-los ¢ ao nivel de
profissionais envolvidos.

O estabelecimento da confiabilidade inicial de um langador de satélites se da ja no projeto prelimi-
nar, quando sio tomadas decisdes importantes tais como:

m aplicacdo de redundancias;

m aplicagdo de itens ja qualificados e com confiabilidade estabelecida;

m proposta de desenvolvimento de itens e subsistemas simples e de facil qualificacdo; e

m  arquitetura simples.

Sabendo que um sistema complexo ¢ formado de subsistemas que sdo formados por equipamentos
e estes por componentes, um conceito que afeta a confiabilidade dos equipamentos e se estende até o
sistema ¢ a aplicacdo das estruturas em série e em paralelo. A titulo de ilustragdo, tomemos dois com-
ponentes iguais e com confiabilidade de 0,9 ou 90%. Se ligados em série, a confiabilidade do conjunto
sera: 0,9 x 0,9 =0,81. Se ligados em paralelo, a confiabilidade do conjunto sera: [1 — (1-0,9)x(1-0,9)] =
0,99. Salienta-se que a composicao de confiabilidades resulta da teoria das probabilidades, ja que, como

definida acima, a confiabilidade ¢ uma probabilidade.

REPRODUCAO PROIBIDA 253



Introdugdo a Tecnologia de Foguetes

Na pratica a aplicag@o do conceito acima nem sempre ¢ possivel. Por exemplo, nos langadores de
satélites comerciais, equipamentos como o sistema inercial e o computador de bordo sdo redundantes,
dentro do conceito de aumento da confiabilidade de equipamentos utilizados em paralelo. No caso do
VLS-1, s6 ha um computador de bordo e um sistema inercial, porque nao seria possivel acomodar todos
o0s equipamentos necessarios a bordo. O restante da rede elétrica ¢ inteiramente redundante.

Os componentes exercem papel central nessa discussdo, pois um mesmo componente pode ser pro-
duzido e comercializado com diferentes niveis de confiabilidade e preco. Os de mais alta confiabilidade,
a chamada confiabilidade militar, nem sempre sdo vendidos pelo pais produtor. A complexidade do mer-
cado de componentes de alta confiabilidade tem como base dois fatores: o primeiro ¢ consequéncia da
propria definicdo de confiabilidade, ou seja, no caso da area aeroespacial, o componente foi submetido a
testes que comprovam sua adequagdo as condi¢des aeroespaciais, sendo que isso ndo se aplica a0 mesmo
componente com aplicagdo a um equipamento de facil acesso e substituicdo e que ¢ fabricado em grandes
quantidades. O outro fator diz respeito as restrigdes impostas pelos detentores de tecnologia aeroespacial
que praticam a reserva de mercado.

Na fase de testes, grande cuidado deve ser tomado quanto a qualificacdo ambiental de cada item
desenvolvido. Nos testes de qualificagdo, os exemplares dos equipamentos podem ser submetidos a ni-
veis de solicitagdo mais estressantes que aqueles esperados na operagao do equipamento. Essa solicitagao
adicional serve para verificar as margens existentes nos equipamento e assim finalizar o desenvolvimento
do equipamento, resultando o congelamento de sua configuragdo. No caso dos lancadores, os modulos
estruturais que abrigam equipamentos eletronicos devem ser qualificados ambientalmente, sabendo que
a fase de voo atmosférico solicita severamente os equipamentos. Esses ensaios devem ser realizados com
os equipamentos ligados ¢ operando em suas fungdes. Vencida a qualificag@o, as chances de sucesso
aumentam muito. Conforme ja discutido, o VLS-1 néo teve seus modulos equipados qualificados, o que
traz inseguranga quanto ao sucesso do voo.

Vencida a qualificag@o, iniciam-se os testes de confiabilidade, nos quais sdo utilizados os niveis de
solicitagdo da fase de operagdo. Os testes sdo repetidos até que seja atingido o nivel de confianga deseja-
do para a confiabilidade a ser estimada. O conceito de nivel de confianga ¢ ilustrado através de um exem-
plo com itens pirotécnicos. Imagine-se um lote de dez itens fabricados, do qual selecionamos dois e estes
sdo bons. O sucesso obtido ¢ de 20%. Se em um lote de cem pegas, testam-se vinte itens bons, 0 sucesso
¢ também de 20%. No entanto, devido ao maior nimero absoluto de sucessos, em relagdo ao primeiro
experimento, existe maior confianga no segundo lote de que os itens ndo testados sejam bem sucedidos.
Surge entdo o conceito de confianga, que se relaciona com o niimero de experimentos bem sucedidos.

Concluidos os testes de confiabilidade, os equipamentos serdo fabricados para uso. Durante a
fabricagdo, qualquer alteragdo no processo produtivo pode comprometer todo o esforgo anterior, de con-
cepgdo e testes. Sendo assim, ¢ estabelecido um forte e detalhado controle ao longo deste processo.

Retornando a defini¢do de confiabilidade, convém salientar algumas ideias poderosas que ali se
encerram:

m  a confiabilidade ¢ expressa através de uma probabilidade, ou seja, ¢ um niimero entre 0 ¢ 1, ou
em termos percentuais, entre 0 ¢ 100%. Em se tratando de uma probabilidade, ha a possibilidade de que
o item produzido nio opere conforme o desejado. A obtengdo dessa probabilidade depende da natureza
do item com o qual lidamos. Merecem énfase trés tipos: os de agdo instantdnea, os de agdo continua e 0s
aplicativos de computador (software).

No calculo da probabilidade dos itens de agdo instantanea, tais como os pirotécnicos, utiliza-se
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a lei binomial. No calculo da probabilidade de itens de acdo continua, tais como os equipamentos ele-
tronicos, sua falha ird ocorrer ao longo do tempo de funcionamento e obedece a uma lei exponencial
decrescente, expressa por ¢”. Um exemplo de item de agiio continua sdo os elementos estruturais da area
espacial, cuja confiabilidade pede ser estabelecida em termos deterministicos, pelo uso de coeficientes
de seguranca ou estatisticos. Os projetos desenvolvidos no IAE utilizam coeficientes de seguranga ¢ a
estrutura ¢ dimensionada de modo que em nenhum de seus pontos os limites sejam violados. No caso
dos avides, existe o interesse em diminuir sua massa porque, ao longo de tantos quildmetros de uso, ha
economia de combustivel se houver economia de massa. Nesse caso, critérios estatisticos sdo usados em
lugar de critérios deterministicos, porque resultam em estruturas mais leves. Salienta-se que, no caso dos
avides, sdo feitas inspegdes periddicas nos elementos estruturais, ¢ os elementos criticos sdo continua-
mente monitorados por microfones sensiveis as emissdes acusticas.

O calculo da confiabilidade de software ¢ realizado ja ha anos por instituigdes internacionais,
segundo metodologia propria.

Os itens pirotécnicos ndo podem ser testados funcionalmente, entdo ¢ preciso que sua confiabi-
lidade seja tao alta quanto a responsabilidade de sua aplicag@o, para que a possibilidade de falha seja
desprezivel na pratica. Portanto, ao se comprar itens pirotécnicos, o preco 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 ¢ expressa por uma distribui¢do binomial, com a seguinte

expressao:
P(m)= CMp'q™
onde:
. n!
" ml(n—m))

p = probabilidade de um item funcionar

q = probabilidade de um item falhar

Na pratica, quando se quer estabelecer a confiabilidade de um item pirotécnico, deseja-se saber
com que confiancga foi obtida. O resultado do tratamento matematico dessa questdo ¢ expresso em tabe-
las, sendo apresentado um resumo abaixo, em que se relaciona o numero de testes a serem feitos com os

niveis de confiabilidade e de confianga a serem atingidos.
Tabela 5.8.1 Nuiumero de itens a serem testados

. Confianca (%)
Confiabilidade 50 30 99,9
0,999999 69 315 1609 440 6 907 760
0,99 69 160 688
0,9 7 15 66
0,5 1 3 10

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

Para diminuir o prego final de um item pirotécnico, ¢ preciso que os lotes fabricados sejam maio-
res. Para tanto, as industrias automobilistica e acrondutica buscam a padronizagio, para que todos usem

0S mesmos itens.
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Alternativamente, pode ser usado o método de Bruceton, no qual o item tera sua confiabilidade
atingida ndo pelo alto nimero de testes, mas pelas maiores margens dos ensaios, em relagdo aos niveis
esperados durante a operagdo do item.

m o item deve ser capaz de operar por um periodo de tempo e em condigdes pré-estabelecidas.
Isso significa que seu desenvolvimento s6 ¢ concluido se o item for qualificado para aquelas condigdes,
ou seja, os testes de qualificagdo precisam ser bem sucedidos. Para entender melhor a importancia des-
sas condigdes comparemos a aplicagdo de um mesmo tipo de item em situa¢des diferentes. Tomemos o
caso de uma resisténcia elétrica aplicavel a equipamentos eletronicos. Sua aplicagdo a um equipamento
de som doméstico ndo impde requisitos ambientais severos e a sua durabilidade ndo é mais tdo longa,
devida a rapida obsolescéncia do equipamento. Se esta resisténcia for utilizada numa unidade de injegao
eletronica de um carro, o fator ambiental ¢ mais severo (altas e baixas temperaturas, vibragdo intensa) ¢ a
durabilidade deve ser maior. Portanto, os materiais, a qualificacdo e a produg@o daquela resisténcia serdo
mais criteriosos para satisfazer a nova confiabilidade. Se a resisténcia for empregada em equipamento
militar, as exigéncias sdo ainda mais severas pelo ambiente a ser enfrentado ¢ a impossibilidade de re-
paro em momentos criticos. Uma das decisdes fundamentais de projeto ¢ o nivel de confiabilidade dos
componentes eletronicos: militar, espacial, acronautico, automobilistico ou convencional. No VLS-1,
os componentes tém confiabilidade militar. Nas cargas tteis TEXUS, sdo empregados componentes da
industria automobilistica, ¢ esta ¢ a tendéncia 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 langador, seu bom
funcionamento depende de um elevado numero de subsistemas, equipamento e itens individuais. Ja foi
comentado que os itens em série resultam em um conjunto de menor probabilidade. Se definirmos um
nivel de confiabilidade para o conjunto, ou sistema, entdo a confiabilidade dos itens em série deve ser
mais elevada que a do sistema. A aplicagdo de redundancias permite que a confiabilidade de dos itens
operando em paralelo aumente a redundancia do sistema. Ja foi comentado que, no VLS-1, toda a rede
elétrica ¢ duplicada com excegdo do computador de bordo e do sistema inercial. Em langadores comer-
ciais, a redundancia ¢ completa. Para tanto, é necessario 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 lancador de satélites,
acidentes ocorrem:

0 como ja comentado, no primeiro voo do VLS-1, a falha na igni¢ao de um dos motores do primei-
ro estagio se deu num item pirotécnico redundante, em que ambas as linhas de fogo falharam;

0 no primeiro voo do Ariane 5, apesar de sua confiabilidade estimada ser alta, o veiculo se de-
sintegrou aos 39 s apds 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 consequéncias para o Ariane 5. Essa
tarefa realizada a posteriori mostrou que o acidente ocorreria (Lions, 1966). Portanto, nao houve falha no
veiculo, e sim falha humana, que também contribui para a confiabilidade do veiculo; e

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

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

A confiabilidade presumida ou estimada é obtida pelo computo das confiabilidades de seus com-
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ponentes. A logica aplicada a missdo do VLS-1 utilizou o método do Diagrama de Blocos de Confiabi-
lidade. Esse método inclui:

o descrigdo hierarquica da estrutura e das conexdes entre os componentes;

o descri¢do da sequéncia de eventos, ao longo do tempo, de todos os componentes;

0 banco de dados de confiabilidade de todos os elementos, da seguinte forma:

® 0s equipamentos eletronicos comprados prontos tém sua confiabilidade atestada;

® os equipamentos desenvolvidos e qualificados especificamente foram montados a partir de com-
ponentes de confiabilidade atestada. Portanto, ¢ possivel obter a confiabilidade do equipamento;

® 0s 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 ¢ falhas nos
testes em bancos de prova; e

® os sistemas de separagdo tiveram suas confiabilidades estabelecidas em 100%.

Entre outros fatores, a decisdo do langamento do primeiro VLS1 também se baseou no valor final
da confiabilidade da missdo 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 nio 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 calculo considerando um nimero quatro vezes maior de taxas de falha inicial. Nesse caso resul-
tou a confiabilidade de 0,7445. A sistematica e os resultados citados estdo registrados em (MAI, 1995).

A confiabilidade real ¢ obtida pela contabilizagdo do nimero de voos bem-sucedidos e malsuce-
didos. Nesse caso, o IAE, em toda sua historia ja langou mais de 120 foguetes e possui um indice global
de confiabilidade acima de 96%, muito parecido com o de instituigdes pioneiras e de referéncia na area
espacial. O foguete de sondagem VSB-30 tem 100% de confiabilidade, porque ndo apresentou falha até
seu ultimo voo. O fator humano tem se mostrado o principal fator de perda de confiabilidade por decisdes
mal tomadas ou erros operacionais. O fator econdmico também ¢ importante, quando os investimentos
diminuem, como se notou a queda de confiabilidade em relagdo aos langadores de satélites da antiga

URSS, no periodo de transi¢do para a economia de mercado.
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Capitulo 6 - Infraestrutura

Cabe a esta obra apenas ilustrar aspectos da infraestrutura necessaria ao desenvolvimento e a pro-
dugdo de foguetes, dando énfase no que somos autonomos e no que ndo somos. Cada area a ser citada
constitui um universo que pode abrigar atividades além das relativas aos foguetes. Serdo abordados os
meios de produgdo, testes e de controle da qualidade. A infraestrutura de langamento ¢ abordada nos
capitulos 3, 4 e se¢do 5.7.

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

6.1 Infraestrutura de producdio

Quando se fala na produgdo de itens de um foguete, devemos abranger as seguintes especialidades:
mecanica, eletronica, quimica e pirotecnia. Embora haja atividades comuns entre elas, serdo discutidos
aspectos bem tipicos de cada uma.

Produc¢ao mecdnica

No que se refere a fabricag@o ou produgdo mecénica dos foguetes produzidos até o momento pelo
IAE, o parque industrial brasileiro foi estabelecido. Destacam-se as parcerias entre empresas € o Governo
Federal na implantagdo de meios de produg@o, tais como:

m ainstalacdo do forno de tratamento térmico dos envelopes motores S43 na antiga Eletrometal (Su-
mar¢, SP), em que a empresa arcou com a obra civil e o0 Governo comprou os equipamentos do forno e sua
instalag@o. Na época, a empresa investiu acreditando em um projeto militar que acabou néo 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 (austenitizacdo) 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 area era de baixa produtividade e interferia no projeto de expansio
da empresa. Apds longa busca por outro local, o forno foi instalado na empresa Metal Paulista Metaltirgica
Ltda (Cotia, SP). No entanto, a dificuldade em manter o forno em operagéo levou a decisdo de abandonar o
aco 300M e desenvolver o ago maraging para uso nos envelopes motores S43.

m a CONFAB (Moreira César, SP), apesar de se dedicar a grandes equipamentos do setor petroqui-
mico, aceitou o desafio de produzir os envelopes motores S43. O mérito da empresa consistiu em aceitar
trabalhar com um item fragil para os seus padrdes, que necessitava de treinamento especifico de seus pro-
fissionais e que geraria ganhos insignificantes dentro de sua carteira de trabalho. Mas o desafio de criar a
maquina de soldagem, levantar os pardmetros de soldagem e finalmente obter o envelope motor foi atraente,
e todos os lotes foram fabricados com éxito. 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 aco Maraging, para
uso nos envelopes motores. A postura da empresa ¢ exemplo de vanguardismo e de competéncia técnica e
gerencial;

m a Lord Elastic (Sdo Paulo) aceitou desenvolver as prote¢des térmicas flexiveis e se encarregou de
sua aplicagdo no interior dos envelopes motores junto com o lengol de borracha que constitui a protegao tér-
mica da membrana cilindrica. Em 2010, a empresa faliu, e o IAE, apds avangos e retrocessos para encontrar
um novo parceiro industrial, identifico uma CENIC (Sao José dos Campos) a possibilidade de continuidade
do servico;
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Imagem IAE

Figura 6.1 TT do EM S43

m asupracitada CENIC ¢ o resultado do desmembramento da Composite, formada por servidores
do IAE que se especializaram nas areas de fabricagdo em material compdsito de envelopes motores, pas
de cata-vento e automagao. Apds alguns anos de existéncia, a Composite se desmembrou em trés empre-
sas autonomas: a CENIC que passou a produzir para o programa de foguetes o envelope motor do S44 ¢
os divergentes de varios motores. A figura 5.4.12 mostra um vaso de pressdo sendo bobinado na empre-
sa; a Tecsis que se especializou na produgdo de pas de cata-vento e tem hoje renome internacional; e a
Compsisque tem atuagdo expressiva em sistemas de controle e automagao, tendo participado do projeto
do banco de controle de testes e langamento do VLS-1.

Ha ainda muitos outros exemplos de intima participagdo das industrias brasileiras no programa
de desenvolvimento de foguetes. Todas elas sdo dignas de mérito porque o trabalho para o programa
espacial representa alguns dissabores:

m o volume de trabalho ¢ pequeno e descontinuo. Em muitas situagdes, a empresa precisa treinar
novas equipes para produzir novo lote, por causa do longo intervalo entre as encomendas;

m o trabalho ¢ delicado no que diz respeito a tolerancias e ao acabamento mais fino, o que deman-
da a melhor méo de obra das empresas;

m 0 processo licitatorio ou de leildo mistura empresas de competéncias muito diferentes. Em
alguns casos, é preciso cancelar a licitagao e efetuar outra com novo desgaste para todos. Torna-se cada
vez mais comum as boas empresas se recusarem a participar desses eventos;

m 0 pagamento dos servigos ndo tem a presteza necessaria.

O Brasil ainda ndo entrou na produgdo de sensores inerciais que requeiram mecanica de altissima
precisdo. A inexisténcia da industria nacional de acelerometros inerciais ¢ uma séria limitagao a autono-
mia espacial.

No campo dos materiais, ha deficiéncias alarmantes:

m  chapas de aluminio estrutural. As chapas usadas em modulos equipados sdo importadas;

m fibra de carbono estrutural. O IAE abriga o desenvolvimento da fibra de carbono, mas, ao longo
dos anos, o esforgo necessario a ser feito pela sociedade ndo ocorreu. O tratamento dado a esse programa

de desenvolvimento ¢ 0 mesmo que o do programa espacial; e
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m  blocos de carbono-carbono. O que foi dito em relagdo a fibra de carbono estrutural se repete
para o carbono-carbono.

Producao eletronica

Existe no pais a capacidade instalada de produgéo e integragdo de placas de circuito impresso com
bom nivel de sofisticagdo, mas a caréncia de componentes em toda a sua extensa gama mantém-se ao
longo das décadas. Salienta-se que a aplicag@o espacial necessita de componentes confiaveis quando sub-
metidos aos ambientes ja mencionados. O pais tem capital humano para desenvolver e produzir muitos
dos itens necessarios, mas falta politica industrial e tecnologica.

Na area de equipamentos eletronicos, o pais acumula ao longo de décadas as seguintes dividas
imperdodveis e debilitantes:

m  computador de bordo para o VLS-1, embora as competéncias existam;

m  Dbloco sensor inercial. Essa novela tem muitos capitulos, mas sem desfecho positivo. No mo-
mento, esta em processo de qualificagdo o sistema SISNAV que consiste de girometros de fibra dptica e
acelerometros inerciais assistidos por um computador e seus algoritmos, constituindo um sistema inercial
solidario (strapdown). Uma forte razdo 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-
tragdo publica, totalmente incompativel com a dindmica do desenvolvimento tecnologico. Note-se que,
em se tratando de dinheiro publico, as licitagdes foram feitas, mas com a dindmica necessaria. Some-se
a razdo do sucesso a capacidade de realizagdo da equipe montada, demonstrando que o capital humano
existe. Atualmente o sistema esta funcionalmente qualificado, mas ndo sera qualificado ambientalmente,
diante da indefini¢do do rumo a ser tomado no Programa Espacial Brasileiro;

® pulse code modulator (PCM). Esse ¢ o equipamento que 1€ os varios sensores a bordo, processa
suas informacdes 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 nao foi produzido industrial-
mente, ¢ nem foi aproveitado no VLS-1;

m transmissor de bordo. A sua histéria é a mesma do PCM;

m  receptor e decodificador de telecomando. Esse equipamento ¢ usado para receber a ordem
emitida do solo de terminag@o do voo, decodificé-la, e transmiti-la aos pirotécnicos.

Produgdo quimica

Vamos nos ater a produc@o de propelente, embora a esfera da produc@o quimica para a area de
foguetes seja mais ampla.

As formulagdes de propelente utilizados nos foguetes de sondagem e no VLS-1 envolvem os trés
componentes basicos (perclorato de amonio, resina polibutadiénica hidroxilada e aluminio em pd) e uma
variedade de aditivos e catalisadores.

O perclorato de amonio teve uma usina piloto projetada e construida pelo entdo IAE. Posterior-
mente, foi estabelecida a produgdo na empresa AEQ, que ¢ a atual fornecedora do produto, que tem
outras aplica¢des industriais.

A resina teve sua produgdo piloto também desenvolvida no IAE e foi repassada para a Petroflex,
subsidiaria da Petrobras. Em 2007, a Petroflex foi vendida para uma empresa alema, que decidiu ndo mais
produzir aquela resina. Esse fato testemunha a auséncia de estratégia do Programa Espacial Brasileiro.
Existem negociagdes para que alguma empresa nacional assuma a produgdo, mas, até que isso ocorra,

paira grande incerteza sobre a possibilidade compra do produto no mercado internacional. Essa resina ¢
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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 esta em estudo.

O aluminio em po s6 ¢ produzido pela Alcan. Devido a pouca quantidade comprada para a pro-
dugdo de propelente, a empresa ndo participa das licitagdes e leildes eletronicos. So resta a alternativa
de comprar de grandes compradores por preco inconveniente. Recentemente, o IAE fez gestdes junto a
Alcan para que esta respondesse aos seus processos de compra, ¢ a demanda foi acolhida.

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

A instalacdo de produgdo de propelente localiza-se em Jacarei, na Usina Coronel Abner (UCA).
Suas instalagdes permitem a execugdo de todas as etapas de produgdo do propelente, a partir das matérias-
primas, e de seu carregamento e cura no interior do envelope motor. O centro da operagdo ¢ 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 instalagdo da cagamba, contendo uma batelada de propelente, sobre a camara
de carregamento, em cujo interior esta o envelope motor a ser carregado. No caso dos motores S43, sdo
necessarias quatro bateladas. Ao final do carregamento do propelente, a cdmara ¢ fechada e o motor ¢é
submetido ao vacuo e a vibragao para eliminagdo de bolhas de ar. Em seguida, o motor ¢ colocado em
uma estufa por uma semana, para que se faca a cura do propelente, na qual passa do estado pastoso para
o0 de uma borracha rigida. A usina ¢ um complexo industrial que requer constante manutengao para poder
operar. As ferramentas administrativas disponiveis impedem as intervengdes tempestivas de manutengao

causando, atrasos nos carregamentos de motores.
magem IAE

e

Figura 6.2 Carregamento do motor S43
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Produgdo pirotécnica

Para o VLS-1, foi desenvolvida toda a linha pirotécnica, que consistia em iniciadores eletropiro-
técnicos, detonadores, corddo detonante, dispositivo mecanico de seguranga (DMS) e a carga oca linear.
Esse desenvolvimento contou com a parceria da empresa RJIC (Lorena, SP). Com o nio acendimento de
um dos motores do primeiro estagio do VLS-1 PT01, houve a decisdo de eliminar o DMS e o cordao
detonante dos proximos veiculos, como ja comentado. Apds esse periodo, houve um recuo no interesse
da RJC em se dedicar aos itens da area espacial. O acidente do VLS-1 V03 provocou o restabelecimento
do sistema de seguranca usado no PTO1. Devido a paralisagdo dos desenvolvimentos internos naquela
linha de agdo, buscou-se no exterior a solugéo técnica. Apds discussdo de um ano com a empresa GRTs
Makeyev, a equipe técnica concluiu ser inviavel o emprego de alguns itens, descartando assim a opgao.
Foram iniciadas negociagdes 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
politica para futuros fornecimentos, ficam claras novamente duas situagdes:

m falta de autonomia na area pirotécnica de todos os itens de alta confiabilidade; e

m falta de investimento na conclusdo dos itens desenvolvidos no pais.

No momento, ha uma equipe técnica no IAE capaz de retomar os desenvolvimentos necessarios, ¢

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

6.2 Infraestrutura de testes

O investimento em infraestrutura de testes ¢ alto e comparavel ao esfor¢o de desenvolvimento do
proprio foguete. As instalagdes tém grandes dimensdes e sdo equipadas com instrumentos sofisticados e
operados por profissionais especializados. Tomando como exemplo a UCA, as instala¢des de ensaio mais
vultosas foram concebidas e construidas com antecedéncia para apoiarem o desenvolvimento do VLS-1.
Foi uma situagdo feliz porque se deu na época em que ainda eram feitos os investimentos no programa
espacial. Serdo escolhidos alguns tipos de testes para ilustrar as respectivas instalagdes.

Testes estruturais

Os testes estruturais dividem-se em estaticos e dindmicos. Os testes estruturais estaticos de maior
vulto beneficiaram-se da infraestrutura instalada a época do desenvolvimento do avido Bandeirante. Parte
da atividade de testes de aeronaves permaneceu nas instalagdes do antigo IPD, hoje incorporado ao IAE,
para dar apoio: aos novos avides da Embraer; as atividades de modernizacéo de acronaves militares; e as
investigagdes de acidentes de acronaves. Quanto aos ensaios dindmicos, ou de vibragdo, estdo instalados
cinco vibradores atendendo a faixa de 6 kN a 289 kN. Assim foi possivel efetuar a qualificagdo ambiental
de equipamentos e os testes de aceitagdo dos modulos equipados do VLS-1. O vibrador de maior capaci-
dade foi instalado mais recentemente, ¢ permite a qualificacdo de modulos equipados.

Testes estaticos de motores solidos

Um dos segmentos da UCA ¢ o banco de provas de motores s6lidos com empuxo até 600 kN. O
banco permite a medi¢do do empuxo, pressdo interna e temperaturas durante a queima do motor. Além
disso, permite o acionamento do sistema de atuag@o do vetor empuxo, medindo os componentes trans-
versais do empuxo. A queima de um motor é um espetaculo 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 rotagao.

Testes estaticos de motores liquidos

Na década de 1990, foi despertado o interesse no desenvolvimento da propulsdo liquida no IAE.
Foi organizado um curso ministrado por professores do Instituto de Aviagdo de Moscou (MAI), no qual

as aulas teodricas foram dadas no IAE e as praticas no MAI. Findo o curso, a ideia era manter os novos
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Figura 6.3 S44 em rotacio

Figura 6.4 Tiro do S44 em rotagcio

especialistas em grupo e trabalhando em projetos de motores liquidos, sendo um deles o sistema de
controle de rolamento do VLS-1, de procedéncia russa. A ideia ndo se concretizou, e uma das razdes
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 entdo 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 evolugdo do VLS-1 com a paulatina substitui¢do dos motores sélidos por
motores liquidos (Sikharulidze, 2001). O primeiro passo seria a substituicdo do motor S44 por um motor
liquido com empuxo de 14715 N. Um dos orientados do professor, o entdo major Avandelino Santana
Junior, recebeu a incumbéncia de retomar a construgao do laboratoério de propulsao liquida, que estava no

esqueleto. O major levou a cabo sua missao que incluia um banco de provas com capacidade para testar
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motores com até 20 kN de empuxo. A boa qualidade das instalagdes e a infraestrutura de testes suscita-
ram a ideia de que o laboratdrio evoluisse para uma Divisao de Propulsdo, o que ocorreu pela migracédo da
Subdivisdo de Propulsao da Divisdo de Sistemas Espaciais. Dessa forma, potencializou-se novamente a
atividade de propulsao liquida. Ha que se esclarecer que recursos financeiros foram alocados a atividade
de propulsdo liquida por meio de uma fundac@o de apoio sem fins lucrativos, o que permitiu agilidade
e a contratacdo de servigos de engenharia. Prova-se mais uma vez que se as ferramentas forem dadas, o
objetivo ¢ cumprido.

Testes do sistema elétrico

O item essencial de teste das redes elétricas ¢ o proprio banco de controle usado na operagéo de
langamento do VLS-1. Este equipamento fica permanentemente do IAE, e ¢ transportado para o CLA a
cada operagdo de lancamento. O banco teve seus requisitos especificados pelo IAE, ficando a execugio
do hardware a cargo da Compsis e a execugdo do sofiware a cargo da ATECH (Sao Paulo, SP). Sua
utilizagdo se faz em trés modalidades:

m testes no laboratorio de integragdo da Divisdo de Eletronica. Nesse laboratorio sao integrados
e testados os modulos equipados do VLS-1. Os modulos sao ligados ao banco de controle, que permite a

verificacdo das funcionalidades elétricas dos modulos em separado ou em conjunto. A figura 6.5 mostra

os modulos equipados interligados durante os testes das redes elétricas;
ImagemIAE

Figura 6.5 Testes da rede elétrica do VLS-1

m testes de aceitagdo ambiental na Divisdo de Integracdo e Ensaios (AIE). Nesses testes, os mo-
dulos equipados sdo instalados sobre o vibrador e conectados ao banco de controle que permanece na
Divisdo de Eletronica (AEL). As fungdes elétricas sdo testadas enquanto os médulos sdo submetidos a
vibragdo; e

m testes e apronto do sistema elétrico do veiculo no CLA. Nesse caso, o banco de provas € ins-
talado na casamata proxima a Torre Mével de Integragdo. Os testes e o apronto sdo feitos por meio dos
umbilicais conectados ao foguete.
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Testes de sistemas de separagdo de estagios

Os testes que solicitaram maior esfor¢o de realizagdo foram os de separagdo do primeiro estagio
¢ da Coifa Principal.

O Prédio de Integragdo do Langador (PIL) da AIE permite a integragdo do VLS-1 em seu tamanho
natural. Nessa instalagao foi realizada, no inicio de 1991, a separagdo de um dos motores do primeiro
estagio, com o objetivo de verificar:

m a funcionalidade do sistema de separagdo como um todo;

m os efeitos de uma possivel dispersdo entre os atuadores de separagio; e

m  adinamica de separagao.
Imagem IAE

Figura 6.6 Primeiro teste de separagdo do 1°estigio VLS-1

A figura 6.6 mostra o aparato de teste, em que o motor alijado seré recolhido pela rede de protegao.
Observam-se as nuvens de gases produzidos pela agdo dos COL dos bracos superiores e inferiores. Mais
recentemente, evoluiram as ideias a respeito de serem extraidas mais informagdes do teste, para aumentar
a confianga em seu sucesso em proximo voo. Note-se que, em nenhum dos dois voos do VLS-1, foi pos-
sivel chegar ao momento de acionamento dessa separagdo. Foi entdo idealizada uma série de cinco testes
em que os quatro propulsores do primeiro estagio seriam separados, com os seguintes objetivos:

m verificacdo da simultaneidade de atuagdo dos atuadores de separagdo;

m medi¢@o dos atrasos dos acionamentos pirotécnicos;

m medi¢@o da propagacdo do choque mecanico em modulos equipados;
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m medigdo da dindmica de separagdo dos quatro propulsores; e

m  cstabelecimento da confiabilidade do sistema de separacéo.

Foram realizados apenas trés ensaios, nos quais foi encontrada baixa dispersdo no corte dos atua-
dores e na a¢@o dos afastadores dos motores do primeiro estagio. Foi decidido néo realizar os dois ultimos
ensaios, que completariam o volume de dados preconizado para o estabelecimento da confiabilidade em
solo do sistema de fixagao e separagdo do primeiro estagio do VLS-1. A figura 6.7 mostra o aparato de
teste ¢ a sequéncia de separacdo dos motores do primeiro estagio. Nesses ensaios, os motores alijados

ficam suspensos apds a separagao.
Imagem IAE

BN

-

Figura 6.7 Sequéncia do ensaio de separacdo completa do 1° estagio VLS-1
Quanto a Coifa Principal, todos os itens fabricados passam pelo ensaio de separacgdo, fazendo
parte da aceitagdo para voo. O teste ¢ ilustrado na figura 6.8, na qual as semicoifas estdo se soltando do

simulador do saiote dianteiro do S44, para cairem nas redes de protecao.
Imagem IAE

Figura 6.8 Ensaio de separagio da Coifa Principal do VLS-1
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Teste de simulagdo hibrida do sistema de controle do VLS-1

O teste de simulagdo hibrida do sistema de controle visa, em sua etapa mais completa, simular o
voo do foguete com a presenga dos seguintes itens do veiculo: computador de bordo, aplicativo de bor-
do, sistema sensor inercial ¢ os atuadores de controle. Para tanto, é necessaria uma instalagdo de testes
que disponha de mesa de trés eixos, onde ¢ instalado o modulo sensor inercial, para que os movimentos
angulares da trajetoria do foguete sejam realizados. Esse laboratorio encontrava-se em operagdo em
1997, tendo passado por atualizagdo e aprimoramento concluidos em 2001. O laboratério abrigou todo
o desenvolvimento do VLS-1, na area de controle, e a preparagdo dos voos dos trés primeiros prototi-
pos. A figura 6.9 mostra a instalagdo do ensaio. A esquerda estd um banco de alimentagio de 6leo dos
atuadores da tubeira simuladora do terceiro estagio. Atras da mesa em que os técnicos estdo reunidos,
esta o sistema de controle da mesa de trés eixos ¢ o computador que simula a trajetéria e os algoritmos
de controle. Ao fundo e a direita, estd a mesa de trés eixos, onde se instala o sensor inercial, no caso, a
plataforma giroestabilizada. Na extremidade direita esta o teodolito de alinhamento da plataforma com

o Norte geografico.
Imagem IAE

Figura 6.9 Ensaio de simulagdo hibrida do VLS-1

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

m 0 bloco sensor inercial solidario que utiliza os girémetros a fibra Optica; e

m os algoritmos de navegagao do bloco inercial.

Acumula-se assim mais uma evidéncia da capacidade de realizacdo 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 fabricagdo mecanica e a radiologia, embora outras
formas existam nos varios setores.

A metrologia de fabricagdo mecanica verifica as cotas essenciais de cada pega fabricada e mapeia
superficies de alta responsabilidade tais como:

m o interior das tubeiras para investigagdo de excentricidade e inclinagdo do eixo de simetria. As
pecas que ndo passam na inspecao sdo submetidas a avaliagdo de um comité que decide pelo aproveita-
mento ou refugo; e

®m a membrana cilindrica dos envelopes motores, onde podem ser identificados amassamentos e
ovalizagdes excessivas.

A inspecdo radiologica ¢ aplicada a linhas de soldagem e a motores carregados com propelente. A
poténcia dos equipamentos e as técnicas de inspegdo evoluiram, sendo possivel identificar descolamen-
tos entre a protegdo térmica e o envelope motor e entre o propelente e a protegdo térmica, sobretudo na
regido dos domos. Uma nova unidade radiologica foi implantada na UCA, evitando assim que os motores
carregados sejam transportados para o IAE apenas para este fim.

Como comentario final, salienta-se brevemente a existéncia de outros tipos de infraestrutura exis-
tentes dentro e fora do campus do DCTA, e que sdo necessarios ao desenvolvimento de foguetes:

m  a Divisdo de Materiais (AMR) do IAE apoia o desenvolvimento de novos materiais ou os
desenvolve integralmente. Além disto, dispde de recursos de analise metalografica e de composi¢ao de
materiais organicos;

m o tinel de vento subsdnico da Divisao de Aerondutica (ASA) ¢ utilizado nas pesquisas dos
efeitos dos ventos de superficie nos campos de langamento, permitindo o ajuste de modelos matematicos
de simulagdo da presenca de falésias e outros obstaculos naturais, torres, prédios e outras instalagdes;

m o Instituto de Fomento Industrial (IFI) que dispde de padrdes primarios para a afericdo de
instrumentos de medigdo. O IFI também ¢ o responsavel pela avaliagdo da qualificagdo dos foguetes
desenvolvidos;

m o Instituto tecnologico de Aeronautica (ITA) que forma e especializa muitos dos profissionais
da area espacial. Muitas vezes os professores do ITA participaram de desenvolvimentos de subsistemas
e de modelos matematicos dos foguetes em desenvolvimento. Sua Biblioteca Central tem acervo funda-
mental para o desenvolvimento de foguetes;

m o Laboratorio de Integragdo e Testes (LIT) do INPE dispde de muitos recursos ja utilizados
pelo IAE; e

m o Instituto de Pesquisas Energéticas e Nucleares (IPEN), situado no campus da Universidade de
Séao Paulo (USP), que efetuou as neutrongrafias dos itens pirotécnicos fabricados no Brasil.
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Conclusao

Os assuntos abordados podem ser explorados em grande profundidade e estdo em permanente
evolugdo. Na forma em que foi apresentado, o livro pode ser utilizado como um manual pelos engenheiros
de sistemas, aos quais cabe conhecer a esséncia dos conceitos, para poder entender as razdes dos
especialistas e tomar decisdes nao tendenciosas. Cabe também as liderangas das equipes especializadas
conhecer a esséncia das outras equipes especializadas, promovendo assim um clima de equilibrio e
do melhor aproveitamento das potencialidades e limitagdes 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 ¢ assuma a responsabilidade pelas decisdes dificeis.
Nessa lide, devem ser estimulados e exercidos os estudos aprofundados e suas comprovagdes por meio de
experimentos na tomada de decisdes técnicas, tomando o lugar de opinides de cunho intuitivo.

E aconselhéavel ter em mente as recomendagdes do Dr. Marshall Kaplan (1995), algumass das quais
jé foram citadas ao longo dos capitulos, por terem sido vividas nos projetos nacionais. Sdo apresentados
alguns comentarios que facilitam a conexdo com o material apresentado:

m  “Para langamentos verticais, a razdo empuxo/peso deve ser superior a 1,0.” Parece 6bvia a
recomendacdo, mas o cuidado com o nivel de acelera¢do na decolagem tem repercussdo importante para
os foguetes de sondagem e para os langadores de satélites.

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

® “A mais baixa inclinagdo de orbita obtida pela injecdo direta ¢é igual a latitude do campo de
langamento.” Deste fato resulta o conceito de janela de langamento.

m “Tubeiras mais longas sdo associadas a motores para grandes altitudes.” As tubeiras mais
longas e de maior area de saida sdo aquelas adaptadas ao voo em atmosfera rarefeita.

m “Os langadores descartaveis atuais levam massas de carga util na faixa de 1 a 4% da massa de
decolagem.” Esta constatag@o resulta do nivel de tecnologia disponivel 1 atualmente, no que se refere a
propulsdo e a massa estrutural.

m “Nunca se deve depender apenas dos resultados da Mecanica dos Fluidos Computacional
para obter as propriedades aerodinamicas de um novo veiculo.” Tanto a MFC quanto o MEF sdo
ferramentas poderosas de simulagdo, mas que dependem da qualidade dos dados fornecidos e também
das limitag¢des de suas ferramentas. O uso de tais métodos s6 deve ser feito com o conhecimento prévio
da fisica do resultado. De outra forma, os acidentes ocorridos ja demonstraram o perigo em nao aplicar
a recomendacio.

m “Na maioria dos casos, o voo ascendente deve seguir o giro gravitacional para obter o minimo
angulo de ataque possivel.” Os critérios de segurancga de voo podem obrigar o veiculo a efetuar manobras
dentro da atmosfera em que o dngulo de ataque nominal ndo seja nulo. A consequéncia é que o sistema
de controle e a estrutura serdo mais robustos.

m “A parte mais fraca de um langador descartavel ¢ normalmente a coifa.” A coifa esta em
balanco, em rela¢do a sua interface com a estrutura primaria do langador, e esta submetida as cargas
aerodindmicas. Por s6 poder ser alijada em altitude elevada, sua massa deve ser minimizada para
favorecer o desempenho do lancador, resultando margens estruturais minimas.

m  “A trajetoria ascendente de um lancador s6lido sempre inclui uma fase balistica para permitir
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o alinhamento do vetor velocidade com a horizontal local.” A trajetéria do VLS-1 espelha este fato.
Ha duas razdes que se conjugam para tal procedimento: a primeira ¢ a necessidade de embarcar mais
energia que a estritamente necessaria para a missao, para evitar que perdas imprevistas comprometam
o desempenho do langador; ¢ a segunda ¢ a ndo utilizagdo do sistema de controle do vetor empuxo no
ultimo estagio, que nos motores solidos compromete a massa satelitizavel. A fase balistica permite a
manobra de apontamento antes da igni¢ao do motor de inser¢do em Orbita.

®m “A inje¢do direta em Orbita de transferéncia de grande altitude ¢ mais eficiente energeticamente
que a inser¢do em uma oOrbita intermediaria de espera.” No caso da orbita de espera ou estacionamento, o
propelente e a massa do tanque adicionais fazem parte do satélite e a propulsdo ¢ do satélite. No caso de
injecdo direta na orbita de transferéncia de grande altitude (GTO, por exemplo), aquelas massas estdo no
estagio orbital, cuja massa de combustivel sera consumida por um motor de melhor desempenho.

m  “Pelo menos metade da massa de decolagem do veiculo ¢ consumida no primeiro estagio de
um langador ndo reutilizavel.” A maior fragdo da perda gravitacional ocorre nessa fase, em que acontece
o maior trecho vertical do voo e a massa do langador é também maior.

m “Veiculos langados na vertical sdo aerodinamicamente instaveis.” Para ser lan¢ado na vertical,
o veiculo precisa dispor de sistema de controle de atitude que o obrigue a seguir a trajetoria nominal.
O sistema de controle, por sua vez, pede que o veiculo tenha pouca estabilidade ou instabilidade.
Normalmente, a segunda situacdo predomina.

m  “A engenharia de foguetes ndo ¢ uma ciéncia exata.” Nao ha uma tnica soluc@o de projeto de
langador para satisfazer a missao postulada.

®m “A massa de carga util crescera mais que a capacidade do veiculo, durante o desenvolvimento.”
Antes do desenvolvimento, tanto a previsao da massa do satélite quanto o desempenho do langador sao
otimistas. A realidade sempre revela perdas.

m “Deve-se iniciar o projeto do veiculo com margem de 20% sobre a massa de carga util prevista
para a missdo.” Essa recomendagdo ¢ o antidoto proposto para resolver a situagdo apresentada no item
anterior.

m “Nio se deve divulgar a verdadeira capacidade de seu langador, até que tenha sido negociado o
maior preco possivel pelo excesso de peso de carga util.”

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

m “Ao projetar um veiculo ndo reutilizavel, devem-se prever estagios superiores de alto
desempenho e estagios inferiores simples e baratos.” Este fato ¢ explicavel pela sensibilidade de massa
de cada estagio do langador.

m  “A cada redugdo pela metade do preco do quilo langado, o mercado triplica.”

m  “Alguns dos pardmetros mais importantes para o cliente de um langador séo: confiabilidade;
disponibilidade de langamento e custo.”

E meu desejo ardente que este livro também estimule os leigos no assunto a se interessarem pelo
desenvolvimento tecnologico em geral do pais e, em conseqiiencia, pelo dominio nacional do transporte
espacial.

No que concerne as opinides expressas sobre o Programa Espacial Brasileiro, fi-lo sem culpar

nenhum individuo ou instituigdo, por acreditar que as falhas sejam conjunturais. Mesmo um lider
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carismatico e¢ capaz so poderia alavancar as realizagdes inerentes a um sistema complexo, como um
lancador de satélites, se houvesse a mobilizagdo dos recursos apontados como necessarios, os quais
dependem das decisdes dos escaldes mais altos dos Poderes Nacionais. Para fundamentar essa opinido,
evoco o recente sucesso da sonda New Horizons que chegou as proximidades de Plutdo e gerou um
volume copioso de informagdes. Quem leu o noticidrio pdde observar o alinhamento de esfor¢os do
Congresso americano, da NASA, dos 6rgdos de pesquisa e desenvolvimento e da industria na realizagido

de um feito admiravel, de longo termo e de vasta repercussao.
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Ciclone 4 34, 171 dimetilhidrazina assimétrica 109, 122
cinta ejetavel flexivel 114 Discovery Chanel 254
cinta rigida 107, 115 disponibilidade 224
CIP 118 distribui¢do binomial 253
cisalhamento 186 DMS 79, 121, 134
cisalhamento do vento 44, 245 dog leg 230
CLA 21 DOT 118
CLBI 50, 78 drifi 220
cluster 23, 61, 99, 101 EADS 30, 31, 88, 145, 270
CNES 23, 26, 140 eco de pele 117
coast phases 217 ECSS 38, 247
coeficiente de Poisson 189 eficacias 216
coeficiente de seguranga 209, 210 Eichling 22
coifa 77, 113 Eletrometal 22, 256
Coifa Principal 115, 263 eletronica 22
COL 118 eletro-slag 22
colmeia 202 elevagdo do langador 50, 97
Composite 257 elevagdo nominal 50
Compsis 265 Embraer 263
CONFAB 260 empenas 74
confiabilidade 26, 27, 28, 33, 120, 135, 143, 241 end use 144, 251
confianga 256 end user 144, 251
contaminagdo 114 enflexamento 44, 74, 169
controlabilidade 169, 215 envelope de cargas 243
controle Epcot Center 149

de atitude 55 Equagdo do Foguete 40

do vetor empuxo 21, 85, 111, 268 Equador 56
Coréia 35 equindcios 211
Coréia do Sul 35 ESA 30,31, 88
corrosdo 195, 197, 239 escoamento 43, 136, 157, 187, 189
cortica 114 escudo térmico 104, 242
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esforgo cortante 245

esfor¢o normal 245

esforcos gerais 245
esmagamento 187

Esrange 30, 63, 88, 89, 97, 148
estabilidade dinadmica 44, 88
estabilidade estatica 39

Estacéo Espacial 53, 101
estagnacao 77, 177

estrutura primaria 64, 104, 136, 178, 201, 206
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estufa 68
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FAB 24, 96

fadiga 145, 176
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fatores climatologicos 149

fibra 30, 34, 68, 91, 99, 196, 199, 257
fibra optica 35

FINEP 21, 35, 258, 265
Finlandia 97

flambagem 192

flap 68, 136

flight path angle 228

flutter 178, 192

for¢a normal 44, 74, 176, 181
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Franga 24, 25, 33, 62, 83, 89, 93, 139
freon 111

frequéncia natural de 190, 241
gap 68

garganta 71, 156

garras 50
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geocéntrico 211

gerador de gas 73, 80, 124, 172
GETEP 62

giro gravitacional 49

girdmetro 35,217,258

GPS 219, 220

Greenwich 131, 211

GTO 58

guiagem 217
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guinada 47

guinada catastrofica 238
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hardware in the loop simulation 224
haste do langador 50, 51
Hemisfério Sul 56, 147
histerese 205, 206

HMX 120

HyFire 89

1IEAv 29, 35, 265
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ignicdo 26, 118, 120, 134, 136, 137
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impulsdo especifica 65, 157, 171
inclinagéo da orbita 40, 56
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laser 41, 219
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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

MALI 26, 140, 247, 255, 260
MAM 250

mandril 67, 196

manobra 222

manual do Usuario 144
mapeamento 169
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margem de seguranga 67
margem estatica 43, 74, 178
Marinha 85, 96

Marte 149

MAS 250
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MAXUS 32,92, 93, 94, 242
MBB 22, 85

MECB 21, 23, 85, 99, 140
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MEEF 192, 207, 208, 267
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metalizagdo 81, 119, 120
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metrologia 266
microgravidade 29, 53, 81
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missdo do langador de satélites 52
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mock-up 26, 250

modulo de elasticidade 71, 189
molas 108, 116, 234
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momento fletor 136, 206
Momentum 151
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orbita 39, 55, 144

Orbital Sciences 141
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painel de disparo 82, 134
parafusos explosivos 76

parking orbit 58

payload 38

PCC 249

PCM 35, 258
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perclorato de aménio 70, 162, 258
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perda de carga 175
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pido 46 retropropulsores 86, 109, 174
PIL 266 rigidez 188
pilotabilidade 215 Rio Grande do Norte 147
pilotagem 217, 232 Rio Grande do Sul 83
PIR 110 RJC 260
pirotecnia 28, 134 roda de vagdo 165, 280
pirotécnico 25, 79, 120, 134, 137 rolamento 47
pitch over 136, 229 ROSAVIAKOSMOS 27
planeta 19, 41 rotula 105, 106, 107
plataforma giroestabilizada 116, 265 Russia 25, 28, 59, 101, 109, 139, 142
plataforma solidaria 218 S20 68, 71, 73, 81, 84, 140
Plesetsk 59 S30 21, 23, 30, 64, 70, 73, 81, 85, 88, 90, 140
PNAE 140 S31 30, 70, 71, 88
pogo 124,175 S33 72,73, 86, 140
poliacrilonitrila 34 S40 21, 23, 30, 71, 85, 90, 91, 139
Polyot 101, 129 S43 23, 67,71, 73, 85,121, 165, 168, 256
ponto de impacto 48, 51, 146, 233 S44 70, 89, 91, 120, 139, 166, 167, 232, 257, 260,
porcas flutuantes 81 264
porta-empenas 74 SAAB 92
pressao SACI-2 136
centro de 42 SAE 4130 22
dinamica 43 SAE 4340 22
estatica 43 saia 104
propelente liquido 145 saiote 104
propelente sélido 70, 162, 199 Salyut D. B 25, 109
protegdes térmicas 28, 66, 68, 112, 199, 242, 256 sanduiche 202
PSLV 66, 100, 155 SARA 264
PyroAlliance 260 SATM 112
qualificagdo ambiental 26, 33, 192, 252, 260 SCD 21, 26, 99, 131, 134, 141
quartzo 78, 162 SCD2 57
quasestatica 240 Scout 100, 115
quatérnios 214 Sea Launch 101, 141
radax 205 seguranga operacional 27, 33, 79, 89, 96, 118, 121
radiologia 266 selagem vitrea 135
rajada 41, 44, 243, 244 sensor
rate gyros 228 estelar 220
RDX 120 inercial 22, 35, 116, 267
recirculagao de gases 161 laser 41
rede pirotécnica 79, 120 optico 84
redes elétricas 25, 34, 78, 139 pressdo 118
redundante 81, 118, 252, 254 solar 84
reentrada 51, 89, 141, 177, 240 sonico 41
refrigeraco regenerativa 172 temperatura 41
reignigao 174 vibragdo 118
resina fenodlica 68, 73, 78, 162 separagdo
resina polibutadiénica hidroxilada 35, 70, 162, 258 a quente 108, 200, 230
resisténcia 186 em tandem 234
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sequéncia 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
S141
SIA 29, 265
SII 81, 82, 83, 96
SIII 63, 70, 75, 76, 77, 81, 83, 87, 96, 97, 142, 225
silos 122
simulagao hibrida 224, 265
SIR 110, 237
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SISNAV 29, 258
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de atuag@o por tubeira movel 112
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de controle 55
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de injecdo secundaria 111
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de recuperacado 84
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elétrico 33, 116
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solidario 29, 212
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Sol 22, 59, 85,197, 222,223, 242
SONDA 1 62
SONDA 11 81, 82
SONDA 1II 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
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Suécia 30, 67, 89, 92, 97, 165, 239
sustained 165
tandem 23, 234
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temperatura 77, 156, 163, 242
tensdo 67, 186
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TEXUS 33, 54, 87, 89, 93, 235, 254
Thiokol 92, 93, 242
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tor¢do 52, 189, 241
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trade-off 144
trajetoria nominal 131, 217, 218
trelica 108
trinca 22, 68, 137, 163, 196
trombeta 91, 168
TU 229
tubeira
movel 23, 61, 85, 112
submersa 159
telescopica 159
tanel 185, 266
turbobombas 123, 171
TV 118
UCA 71, 254, 260, 266
UCD 118
Ucrania 101, 142
UDMH 122, 171
ullage 111, 124
URSS 34, 35, 142, 255
Usina Coronel Abner 21
usina de propelente 21
USP 266
valvulas on-off 111
Vega 66
vento sintético 244
vibragao
em flexdo 191
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frequéncia natural de 190
livre 199
modo natural de 52
primeiro modo de 191, 250
Villares Metals 256
viscoelastico 163
VLM 86, 140, 170
VLM-1 30, 91, 141
VLS 21, 26
VLS-1 20, 26, 131, 229, 250
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Wikipédia 214
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Zenit 101, 141, 142
ZLE 51, 146
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Siglas

ABNT - Associagdo Brasileira de Normas Técnicas

ACS - Alcantara Cyclone Space

AEB — Agéncia Espacial Brasileira

AEL — Diviséo de Eletronica (IAE)

AEQ — Aeroespacial Quimica e Defesa

AIE - Divisao de Integragdo e Ensaios (IAE)

AMR - Divisao de Materiais (IAE)

ASA — Divisdo de Sistemas Aeronauticos (IAE)

ASD — Divisdo de Sistemas Bélicos (IAE

ASE — Divisao de Sistemas Espaciais (IAE)

ASLV — Augmented Satellite Launch Vehicle

BC — Banco de Controle

CABW — Comissao Aeronautica Brasileira em Washington
CBERS - China Brazil Earth Resources Satellite

CDB — Computador de Bordo

CDS - Caixa de Seguranga

CFD — Computational Fluid Dynamics

CIP — Conector de Interface Pirotécnica

CLA — Centro de Langamento de Alcantara

CLBI — Centro de Langamento da Barreira do Inferno
CNES — Centre Nationale dEtudes Spatiales

COL - Carga Oca Linear

CTA — Centro técnico Aeroespacial

DCTA — Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial
DLR - Deutches Zentrum fiir Luft-und Raumfahrt

DMS - Dispositivo Mecanico de Seguranga

DOT - Detetor de Telecomando

ECSS — European Cooperation Cooperation for Space Standardization
ESA — European Space Agency

EUA - Estados Unidos da América

FAB — Forga 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 Aeronautica e Espaco
IEAv — Instituto de Estudos Avangados (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
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ITA — Instituto tecnoldgico da Aeronautica
JAXA - Japan Aerospace Exploration Agency
KSC — Kennedy Space Center

LEO — Low Earth Orbit

LIT — Laboratorio de Integragdo e Testes

LOX — Liquid oxigen

MAB — Memorial Aeroespacial Brasileiro
MAer — Ministério da Aeronautica

MAI — Moscow Aviation Institute

MAM — Maquete de Analise Modal

MAS — Magquete de Langamento Simulado
MBB — Messershmitt-Bolkow-Blohm

MECB — Misséao Espacial Completa Brasileira
MEF — Método dos Elementos Finitos

MEO — Medium Earth Orbit

MIR — Magquete de Redes Elétricas e Integracao
ML —Mesa de Langamento

MORABA — Mobile Racketenbasis (DLR)
MTCR — Missile Technology Control Regime
NASA — National Aerospace Administration
NLS — NASA Launch Services

PA — perclorato de amonio

PCC — Produto a Configuragdo Controlada
PCM — Pulse Code Modulator

PEB — Programa Espacial Brasileiro

PIL — Prédio de Integragdo do Lancador

PIR — Propulsor de Impulsao de Rolamento
PNAE — Plano Nacional de Atividades Espaciais
PSLV — Polar Satellite Launch vehicle

PTO1 — Prototipo 01

RDX — Research Departament X

SACI — Satélite de Aplicacdes Cientificas

SAE — Society of Automotive Engineers
SARA — Satélite de Reentrada Aerodindmica
SATM - Sistema de Atuagdo da Tubeira Movel
SCD — Satélite de Coleta de Dados

SHEFEX — Sharp Edge Flight Experiment

SIA — Sistemas Inerciais para Aplicagdo Aeroespaciall
SIR — Sistema de Impulsdo de Rolamento

SIS — Sistema de Injecao Secundaria

SISNAYV - Sistema de Navegacao 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 Movel de Integracdo

TU — Torre de Umbilicais
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TV — Televisao

UCA — Usina Coronel Abner

UCD - Unidades de Comando de Destruigao
UDMH - Unsymmetric Dimethylhydrazine

URSS — Unido das Republicas Socialistas Soviéticas
USP — Universidade de Sao Paulo

VLM - Veiculo Langador de Microsatélites

VLS, VLS-1 — Veiculo Langador de Satélites

ZLE — Zona de Livre Evolugao
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Equivaléncia de termos em outros idiomas

A equivaléncia de termos foi incluida para auxiliar aqueles que leem e escrevem textos técnicos em outras
linguas. Identifiquei termos usuais constantes do livro para compor a lista que se segue. Os equivalentes em outras
linguas s6 foram obtidos completamente com o auxilio de técnicos competentes, generosos € amigos com 0s quais
travei conhecimento durante minha vida profissional e com os quais nutro amizade. A eles minha gratidao e a de
quem se beneficiar com este trabalho.

O ideal seria apresentar os termos em ordem alfabética em todas as linguas, no entanto, o volume de texto
aumentaria excessivamente ¢ adquiriria um peso que fugiria ao escopo deste livro.

A sequéncia das linguas é: portugués, inglés, francés, alemao e russo. No caso do idioma russo, foi adotada
a versdo original em alfabeto cirilico, porque so vai interessar aqueles que ja tém exposigao ao idioma.

ablagfo, abladon, abladon, Ablatdon, abGasis

aceleragéio da gravidade, gravity acceleration, accélération de la pesanteur,

Erdbeschleunigung, yckopenne cHam THaecTH

acidente, accident, accident, Unfall, apapis

ago inox, stainless steel, acier inoxydable, Rostfreier Srahl, nepisaneronan craan

acoplamento, coupling, accouplement, Kopplung, nepexoanmg

aquecimento, heating, ¢chauffement, Autheizung, narpes

alcance, range, portée, Entfernung, aaspnocts (oacra)

aleatorio, random, aléatoire, zufillig, cavaaiinei

alongamento, strerching, allongement, Ausdchnung, pacrmxenne

aluminio, po de, aluminum powder, poudre d” aluminium, Aluminiumpulver,

AAFOMHHHEBHEIT HOPOIIOK

alvo, targer, cible, Ziel pinnens, rnean

ambiente, environment, ambiance, ambiant, Umwelr, okpyenme, cpeaa

amianto (asbestos), ashestos, amianre (asbeste), Asbest, acbecr

amortecimento, damping, amortissement, Diampfung, A emdpupona-mie

andlise acoplada, coupled analysis, analyse couplée, Gekoppelre Analyse, komnaexcnsii

pacueTa

ancoragem, anchoring, ancrage, Festpunkt, Spocanne skops, aHkcpobska

ingulo de ataque, attack angle, angle d attaque, Anstellwinkel, yroa araxn

angulo de derrapagem, skidding angle, angle de dérapage, Rutschwinkel, yroa cxoammcnns

aplicativo (SW), software, logiciel, Software, nporpasnmoe obecnieuenne ([10)

apogeu, apogee, apogée, Apogium, Gipfelpunkt, anoreit

drea,
garganta, throat section, section au col, Diisenhals Fliche, kpirriteckoe ceserie
passagem, port area, flow passage, aire de passage, Durchtlusstliche, maonaan
MPOXOAHOE CEHEHE
queima, burning surface, surface de combuston, Verbrennungsfliche, nosepxnocrs
It 3|'|L‘]|J.|l|
referéncia, reference section, surface de référence, Referenzflache, pacucmoe ceucnme
saida, exit plane, plan de sortie, Austrinsflache, pacrpyt

arfagem, pirch, tangage, Nicken, Tanras

armazenagem, storage, stockage, Lager, xpanenme

arrasto, drag, trainée, Lufrwiderstand, aoBonoe conporimaenie

arruela, washer, rondelle, Beilagscheibe, naitta

asa, wing, aile, Fligel, xprino

atenuadores, attenuator, aténuateur, Abschwiicher, l)iimpfuugﬁglicd, ATTCHEOATOP

atraso, delay, retard, Verzogerung, saacpasa

atrito, friction, friction, Reibung, rpenne
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baia de equipamentos, cquipment bay, baie d équipements, Instrumentierungsmodul,
HPHOOPHBIT OTCEK
balancim (alavanca), lever, levier, Hebel, privar
barra, bar, barre, Stab, Daaxa
apoiada, supported appuyée, Unterstiitzter Stab, onepras Daska
fixa, clamped, fixée, Feststab, aamenmaenman Haska
bascular, pitch over, basculer, Nicken, HPOKHALIBATLCH
batelada, bartch, lot, Los, mapris
bi-estagio, two stage, bi-érage, zweistufig, ApyxcTyiiensaTan
blindagem, shiclding, blindage, Abschirmung, skpannposanne
bloco,
girométrico, gyro bloc, bloc gyrométre, Kreiselblock (dreiachsig), mpotaox
propelente, propellant grain,bloc de poudre, Treibstoffblock, sepuo Tonansa
bobinado, filament wound, bobiné,gewickelt, naroTosaerHLI HAMOTKOI HITTH
bobinagem, winding, bobinage, Wicklung, namorsa nursio
bolha (vazio),void, vide, Fehlerstelle, pakosnna
bordo de,
ataque, leading edge,bord d’artaque,Vorderkante, nepeanas kpoMza (HOCOK)
fuga, rrailing edge, bord de fuite, Hinterkante, saanan kposka
borracha, rubber, cacutchouc, Gummi, pesina
cabeamento, cablagem, cabling, ciblage, Verkabelung, nposoasa, cucrema kabeacii
cabegote do ignitor, ignitor bulkhead, Anzunderflansch, mpanroyr socuaanennrean
calha, cable duct (harness duct, wiring tunnel), gouttiere, Kabelkanal, kabea kanaa
camada limite, boundary layer, couche limite, Grenzschicht, morpanirsmsii caoii
ciimara de carregamento, filling chamber, chambre de coulée, Befullungsanlage, kavepa
FATOAHCHHH
campo gravitacional, gravitational field, champs gravirationnel Schwerefeld, rpasirannonnoe
oAe
campo de langamento, launch range, champ de tir, Starthasis, craprossiil noanron
carenagem, fairing, carénage, Verkleidung, ofrexarean
carga,
oca linear, linear shape charge, cordeau découpeur diédrique linéaire, Lincare
Hohlladung, saacnranbil yasumennpil mmposapaa
paga, commercial payload, payante, Nutzlast, kommepHeckan noaesnas narpysga
util, noncommercial payload, udle, Nutzlast, nexkonuvepyeckas moacanas HAIPY3Ka
carter, carter, carter, Diisenummantelung, pacipyt
casamata, blockhouse, casemate,Blockhaus, noacroasnoe nmomemenme
casca, shell, coque, Hiille, oboroura
cata-vento, wind mill, moule 4 vent, Windmiihle, serpanoii reneparop
caverna, anel, frame, cadre, Rahmen, kaap
centro, center, centre, Zentrum, HeHTp
gravidade (cg), of gravity cog, de gravité, Schwerpunkr, tsecmn
pressdo (cp), of pressure cop, de pression, Druckpunk, aasacnns
chapa, sheer, tole, Blech, aucr
chaqualhamento, sloshing, ballorement, Schwappen, koacHaHHE HOBCPXHOCTH KHAKOCTH
chumbo, lead, plomb, Blei, cannen
ciclo expansor, expander cycle, cycle a expandeur, Ausdehnungszyklus, rasoreneparopuas
cxema ¢ THA
cinta rigida, rigid band, sangle de maintien, Verbindungsband { Klemmband), secrxnii
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KOABICBOIT 110sIC
cinta ejetdvel, release band, sangle largable, Trennband, cOpacamaeneii mosc
cisalhamento, shear, cisaillement, Scherung, mepepessmanne
coifa, fairing ( heatshield), coiffe, Nasenkonus, obrearean
ejetdvel, jettisoning, largable, abtrennbar, copacisaemprii
colete 4 prova de balas, bulletproof vest, gilet pare-balles, Schusssichere Weste, Gponemnaer
colméia, honeycomb, nid d abeille, Bienenwabe, coru
comando de terminago, rermination order, I"ordre de terminaison, Zerstorungskommando,
KOMAHAA [ PA3PYILECHIE
comburente, oxidizer, comburant, Oxidator, okncantean
combustivel, combustible, combustible, brennbar, ropiouee
compaosito, composite, composite, Verbundwerkstoff, kommosur
comprimento, length, longueur, Linge, arnna
computador de bordo (CDB), onboard computer, ordinateur de bord, Bordrechner,
OOPTOBOI KOMIBIOTED
confiabilidade, reliability, fiabilic¢, Zuverlissigkeit, masesmocms (nadezhnoct)
controle, control, controle, Kontrolle, yupasacune
rolamento, roll, de roulis, Rollkontrolle, kpen
de vetor empuxo, thrust vector, de vecteur de poussé, Schubvektorkontrolle, nexropa
THIH
corda, chord (rope), corde, Schnur, syt (sepésra)
corpo de prova, specimen (coupon, test body), éprouvette, Probe ( Muster), obpazent (otbexr
HCILITAHFIT)
corrente elétrica, electric current, courant électrique, elektrischer Strom, saexrpryeckuii Tox
cortiga, cork, liége, Kork, npofra
cota, dimension, cote, Dimension, pasvep
cronologia de langamento,countdown, compte a rebours, Countdown, cuér npemern
TOTOBHOCTH
dado(s), daum (dara) ,donné(s), Darum (Daren), aannnii, aaaxbie
decolagem, lift off, décollage, Start, sanyck
defeito, defect, défaur, Defekr, neaocraror, aederr
desalinhamento, misalignment, désalignement, Fehlausrichtung, orsaonenne (nepesoc)
desbalanceamento, unbalance, débalancement, Ungleichgewicht, anchasanc
descolamento, debonding, décollement, Ablésung.o reaenpanne (orcaoenne)
desempenho, performance, performance, Leistung, smiioancine
destrogo, debris, débris, Bruchstiicke, orxoan (sycop)
destruigio, destruct, destruction, Zerstirung, paspycnie
detonador, detonator, détonateur, Detonator, acronarop
dindmica de curto periodo, short period dynamics, dynamique de courte période,
Kurzzeirdynamik, AMHAMHEL KOPOTKOTO BPEMEHH
disponibilidade, availability, disponibilite, Vertigharkeir, nasmane
Dispositivo Mecianico de Seguranga (DMS), Safe & Arm device, Boitier de Sécuriré et
d’ Armement, Safe and Arm Device, yerpofictso npeaoXpaHeHHA W BIBCACHHHA
eco de pele, skin echo, écho de peau, Radarreflexion, sxo obnmskn
eficacia, cefficacy, efficacité, Wirksamkeit, achcperruprocts (aciicrBeHHOCTS)
eixo, axis, axe, Achse, oce
ejegio, cjection (jettisoning), dection, AusstoBung, cbpoc
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émbolo, piston, piston, Kolben, noprens
empena, fin, empennage, Finne (Leitflosse), mepo
empuxo,thrust,poussé,Schub,isara

cauda de, tail off, queue de, Schubabfall, crias Tarn
enflexamento, arching, fléchissement, Wolbung, narut kopiyca asurateas
ensaio, essay (test), essai (test), Versuch, Tecr
envelhecimento, aging, vieillissement, Alrerung, crapenme
envelope motor, motor case, enveloppe moteur, Motorhille, koprrye aprraTeas
envergadura, span, envergure, Spannweite, PaMax Kpeiaa
foguete, rocket, fusée, Rakete, pakera
equindcio, cquinox, équinoxe, Tagundnachtgleiche (Tag-und - Nacht-Gleiche),
PABIOAEIICTBHE

outonal, fall, vernal, Herbstiquinoktium, ocenee

vernal, spring, de printemps, Frithlingsiquinokrium, sechee
esclarecimento, clearance, éclairement, Aufklirung (Uberwachung), aonvek (npocser)
escoamento, flow, écoulementr, Fluss, notok ( Teuene)
escoamento, limite de, yielding point, limite d"écoulement, Fliessgrenze, npeaea texyuectn
escorregamento, slipping, glissement, Gleiten (Rutschen), rancenposaime
escudo térmico, heat shield, écran thermique, Hitzeschild, renaonoii axpan
esforgo,

cortante, shear load, tranchant, Scherkraft, nepepesmmatonman cuaa

gerais, peneral loads, efforts généraux, Allgemeine Kraft, obimas cnaa

normal, axial load, normale, axiale (longitudinale, Normalkraft), oceran ciaa
esmagamento, crush, écrasement, Stauchung, pasaasansaie (0OpyIenie)
Estagio Espacial Internacional (EEI), International Space Station (ISS), Station Spatiale
Internationale (551}, Internationale Raumsration (I85), Mesaynapoanas Kocmmugeckan
Cramps (MKC)
espalhamento de vortices,vortices shedding,détachement des tourbillons, Wirbelablosung,
ODPAZOBAHME 3ABUXPCHHIT
estagiamento, staging, éragement, Stufung, seaeHne Ha CTYIIEHE
estocdvel, storable, stockable, lagerfihig, AsnTeasioro xpaterms
Estopim Detonante Confinado (EDC), detonating transfer line, confined detonating chord,
ligne de transmission déronique, Sprengschnur, A€ TONHPYIONINIT YAAHIICIIIBI 3aPAA
estufa, stove, étuve, Einbrennolen, kasepa arf OTBEPHACHHA TOITANBA
extensdmetro, strain gage, exensométre ,Dehnungsmessstreifen, TeHzoaarank
fadiga, fatigue, fatgue, Lomadung, yerasoctn
falha, failure, faille, Fehler, Fehlschlag, orkas
fator critico de tenséo, critical tension facror, facteur critique de tension, Kritischer
Spannungsfaktor, kpurraecknii kKoadppHIHEnT HETEHCHBHOCTH HALIPAKEHHIT
intensidade de tensao, stress intensity, intensité de tension, Spannungsintensitit,
k0(PPHUIHCHT HHTCHCHBHOCTD HAIIPSGKE HILH
fibra, fiber, filament, fibre, Faser, ¢pudpa
flambagem, buckling, flambage, Ausbeulen, norepa yeroiiqnsocn
flange, flange, bride, Flansch, ¢paanent
foguete de sondagem, sounding rocket, fusé sonde, hohenforschungsrakete, somaupyiomasn
pakcta
folga, clearance, gap, jeu, Spicl, 3azop
forno, furnace, four, Ofen, neun
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frenagem, biraking, freinage, bremsen, ropuomenne
garganta, throat, col, Hals (Diisenhals), spuinseckoe cevenne
giro gravitacional, gravity turn, vol 4 incidence nulle, Gravity Turn, passopor noa aciicmsmes
CHABL THACCTH
girbmetro, gyro, gyrométre, Kreisel, rupobaok
grau de liberdade, degree of freedom, degre de liberté, Freiheitsgrad, crenenns croboan
guiagem, guidance, guidage, Steuerung, Regelung, naneacune
malha aberta, open loop, boucle ouverte, Offener Regelkreis, orkporsii konryp
malha fechada, closed loop, boucle fermée, Geschlossener Regelkreis, samgny i konvp
guinada, yaw, lacet, Gieren, puckanne
hidrogénio, hydrogen, hvdrogéne, Wasserstoff, soaopoa
ignitor, igniter, allumeur, Anziinder, sociaavmennrean
pastilhado, pyrotechnic, pastillé, pyrotechnisch, nnporexamycesnii
pirogénico, pyrogen, pyrogénique, pyrogen, ITHPOICHHEI
inserto, insert, insert, Einlage, sraaanin
inid, yovo, yoyo, YO-YO, fio-iio
junta flexivel, flexible jointjoint flexible, Gelenk, asacTismbii onopubii mapuup
langador, launcher, lanceur, Startrampe, pakera HOCHTEAD
lastro, ballast, lest, Ballast, Gasaacr
licitagdo, bid, offre, Angebot, konkype
livre-livre, free-free | libre-libre, frei schwingend (Stab), Hes orpasnunsaonmx ceaseii
longarina, spar, longeron, Strebe, Aomwepon
macerador, macerator, maccérateur, Zerkleinerer, emecnean
magnésio, magnesium, magnésium, Magnesium, sarnmii
mancal, bearing, palicr, Lager, imoanmnHmnk
mandril, mandrel, mandrin, Dorn, onpaska
mio francesa, bracket, support, Winkel, kpornrreiin
matéria prima, raw material, matiere premicre, Rohmarterial, cnipré
mesa de langamento, launch pad, table de lancement (pas de dr), Startstuhl, nyckosoit croa
método das caracteristicas, characteristics method, méthode des caractéristiques, Methode
der Charakteristiken, MeToa xapaxTepucTy
mola, spring, ressort, Feder, npyamna
momento fletor, bending moment, moment de flexion, Biegemoment, marubarommii Moment
momento restaurador, restoring moment, moment de rappel, Riickstellmoment,
BOCCTAHABAHBAIOITHIT MOMCHT
monoestigio, one stage, monoérage einstufig, oanocTynenyarsii
moror,
estagiado, staged motor, étagé, gesmufr, apmrareas ARKPA ¢ savxiyroii exemaii ¢
AOMHTAHHEM [CHCPATOPHOTO IA34a
segmentado, segmered motor, bloc segmenté, segmentiett, CCKIMOHHDBIT ABHIATCAD
solido, solid motor, solide, Feststoff, msépaoronansnnii apanarean (PATT)
liquido, engine, liquide, Flussig, #makuii ABurmrean
testemunha, scale motor, 4 échelle réduite, Testmotor, obpasen AsuraTeas
nitrogénio, nitrogen, azote, Stickstoff, azor
onda de choque, shockwave, onde de choc, Schockwelle, yaapuan soama
orbita, orbit, orbite, Umlaufbahn (Orbit), opGura
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alta,high carth orbit (HEQO), haute, Hoher Orbitaicokan okososenmias oponTa
baixa,low earth orbit (LEO) basse, Niedriger Orbit,anskan okososemuan opoura
de transferéncia geoestacionaria, geostationary rransfer orbit (GTO), de transfert
géostatonnaire, Transferorbit, nepexoanan x reoctarmonapuas opbura
estacionamento, parking, d attente, Parkorbit, napkosounan opbura
molniya, molniya, molniyva, Molnija-Orbit, moamnss
sol-sincrona, heliosyncronous, héliosynchrone, Sonnensynchroner Orbit, coanewmno-
CHHXPOHHAA OpOHTA
organograma téenico, work breakdown system, organigramme technique,
Projektstrukrurplan, cicrema pacupeaeapina pador
oxigénio, oxygen, oxygene, Sauerstoff, kncaopoa
parede fina, thin wall, paroi mince, diinne Wand, Tonkas cremnka
perclorato de aménio (PA), ammonium perchlorate, perchlorare d ammonium,
Ammoniumperchlorat, nepxaopar amMMoHHN
perda de carga, loss of head (pressure drop in pipes) ,perte de charge, Druckverlust (in
Rohrleiungen), masenne sapaerna
peroxido de hidrogénio, hydrogen peroxide, peroxyde d hydrogene, Wasserstoffperoxid,
LIEPEKIICH BOAOPOAR
pilotabilidade, controllability, pilotabilité, steuerbar, ynpasasemocrs
pino, pin, cheville, Bolzen, mrrsiper (i)
pirotecnia, pyrotechnics, pyrotechnie, Pyrotechnik, rmporexnnka
placa sanduiche, sandwich plate, panneau sandwich,S andwichplatre, caoncran masra
plano de saida, exit plane, plan de sortie, Austrittsebene, mAoCKOCTs cpesa conea
plataforma,
giro-estabilizada, gyrostabilized plarform, plateforme gyvrosrabilisée, Kreiselstabilisiert
naarchopma, rupocrabuarznposaHEas maatghopma
soliddria, strap down system, systéme solidaire Strap Down System, ceazaman ¢ AA
CHCTeMA
pogo, pogo, pogo, Pogoeffekr, moro
prontiddo, readiness, disposition, Bereitschaft, roronrocms
propelente, propellant, propergol, Treibstoff, ronamso
bloco de , grain, bloc de, Treibstoffblock, Haok Tomamnea
estocével, storable, stockable, Lagerfihiger Treibstoff, avmreasnoro xpanenms
hipergolico, hypergolic,hypergolique, Hypergolischer Treibsroff,
CAMOBOCTIANME HATOTIHITCH
protegio térmica, thermal insulation, isolation thermique, Thermalschutz, Tepmonsoasis
poténcia, power, puissance, Energie, Motmocts
rajada, gust, rafale, Bo noprm
rastreio, tracking, repérage, Verfolgung, caewenme
rebite, river, rivet, Niete, sakaénika
recuperagio, recovery, récupération, Bergung, sosepar
reforgador,, Verstirkung, Versteifung,
longitudinal, stringer (longeron), raidisseur (lisse), Lingsversteifung, crpunrep
circunferencial, frame, cadre, Umfangsversteifung, pama (kaap)
refrigeragio regenerativa, regencrative cooling, refroidissement régénératif, regenerative
Kiihlung (passive Kithlung), oxaamaenie Tormansom
reignigdo, restart, réallumage, Wiederzuindung, nosropioe sratovene
relaxamento, creep, relaxation, Kriechverhalten, noasyuccrs
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retropropulsor, retrorocket, rétrofusée, Bremsrakete, ABHraTeab TOpMOmEe A
roda de vagio, wagon wheel, roue de wagon, Speichenrad, xanaa sapsaa mina paronnoe
KOAECO
rolamento, roll, roulis, Drehung, kpen
rombudo, blunt, émoussé, Stumpf, Typoii
ratula, rod end bearing (ball joint), rorule, Kugelgelenk, mmaposas onopa
saiote, miniskirt, minijupe, Standzarge, s 106Ka
satélite de sensoriamento remoto, remote sensing satellite,s atellite d"observation,
Frderkundungssarellit, coy rHuk AMCTAHIMOHHOIO 3OHANDOBAHIH
satelitizador, satellite launcher, lanceur, Satellitentrager, pakeTa — HOCHTEAD HCKYCCTBEHIIBIX
l:l[_\“l]l]"llﬂ B
seguro, insurance, assurance, Versicherung, crpaxosaime
selagem vitrea, glass seal, étanchéité par perles de verre, Glasdurchfithrung, yaorienne u3
CTERAR
separacio a quente, hot separation, bouchon de champagne, Heille Trennung, ropauce
pasaesenme
serpentina, coil, ube, Spule, karvinka
silo,silo, silo, Silo, maxra
sistema, system, systéme de (d7),System,cucrema
autodestruigio, sclf destruct svstem, auto destruction, Selbstzerstorungssysiem,
ABAPHAIIOTNO MOAPEIEA
controle de rolamento (SCR), roll conirol sysiem, contrale de roulis, Rollkontrolle,
¥l Ei)?ﬂ‘i;\[’.l 1A 110 h‘[’l,'.l 1y
gas frio (SGF), cold gas system, 4 gaz, Kaltgas, 1 a30Ba8 ABHIATEABIIAA YCTAIOBKA
Injegio Secundaria (SIS), secondary injection system, injection secondaire, Sekundires
Einspritzsystem, cHcTeMa BIOPHHHOID BIPBICKL
impulsio de rolamento (SIR), spin up system, mise en roulis, Aufdrehsystem,cicrema
SAKPYTHEN
sobrecarga, overload, surcharge, Uberlast, neperpycka
solda, weld, soudure, Schweillen, nproi
suprimento de energia, power supply, alimentation, fournimure d"énergie, Energieversorgung,
CHACOBOLL C]Iaﬁm’.lll“lﬂ |: IIII'IHIII"I{'.}
sustentagdo, lift, portance, Auftrieb, moysenmmnan cuaa
sustentado, sustained, porté, perragen, yoroiiunpeoe (ropenne)
tensido de ruptura, burst stress, ension de ruprure, Berstspannung, paspyiaomes
HANPAKEIIIE
tiro em banco, stand test, tir au banc, Abbrandversuch, crenaonoe nenmrmanme
tratamento térmico, heat treatt raitement thermique, Wirmebcehandlung, repyoobpaboria
trava, lock, verrou, Sperre, samoxk
treliga,truss, treillis, Girtertriger, dpepma
trilho, rail, rail, Schiene, pease
trineca, crack, crigue, Sprung, mean
trombeta, finocyl,finocyl, Finocyl (Festtreibstoffgeometrie), kanas nuAMHAPO-KOHHYECKOT
dropmer
tubeira submersa, submerged nozzle, myére noyée, Versenkte Duse, yronaeimoe como
usina de propelente, propellant plant, usine de propergol, Treibstwofffabrik, sasoa no
H3TOTOBACHHED PAKCTHOTO TOITAMBA
vareta, rod, tige, Stab, npyrox
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vazamento, leakage, fuite, Leck, yreura

velocidade (escalar), speed, vitesse, Geschwindigkeit, ckopocn

velocidade (vetor),velocity jcélérité ,Geschwindigkeir, ckopocrs

viabilidade, feasibility, viabilité, faisabilité, Machbarkeit, ocymecBnmocTs (BHIIOAIIMOCTD)
vibrador, shaker, pot vibrant, Schiittler, sutpocren

Foram utilizadas a seguintes obras para a elaboragio desta segion

A Pictorial Dictonary English and Russian with alphabetcal indexes, Duden Oxford
Living Language Ltd., Moscow, 2003.

ABBYY Lingvo (Interner)

Barrére, 1960

Buecken, Francisco, ]., Vocabulirio Técnico, 3a edigao, Ed. Melhoramentos, Sio Paulo,
1977.

Grande Diciondrio Pormugués — Russo, Zhivoi Yazyk, Moscou, 2005.

Konyukhov, 5. N., Russian — English English - Russian Specialized Dictionary, Bureau
Estatal de Construcio “Yuzhnoe”, Dnepropetrovsk, 2000. (cdpia gentilmente oferecida
pelo Prof. Roberto Wanderley (ABIN))

Marty, 1986

Marty, 1994

Roberrt, Paul, Dictionnaire Alphabédque et Analogique de la Langue Frangaise, Société du
Nouveau Littré, Paris, 1973,

GRTs Makeyev, relatorios dos dois contratos de servigos prestados ao VLS-1.

Sutron, 2010

Cooperaram as seguintes pessoas na revisao ¢ na busca dos melhores termos téenicos
cquivalentes,

no idioma francés: Bernard Lallemant (PyroAlliance);

no idioma russo: Tadana Strogalshikova, Sergey Aleksandrovitch Makhankov, Sergey
Aleksandrovitch Bitkin e Sergey Borsobitch Egorov (GRT's Makeyev);

no idioma alemao: Peter Turner (11 R/MORA BA) que e mitribuin com todos os termos
em alemio.

a0s quais agradeco pelo profissionalismo e muito mais pela amizade forjada em rorno do
trabalho conjunto.
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O desenvolvimento de foguetes de sondagem
e langadores de satélites dentro do Programa
Espacial Brasileiro tem uma historia que se
inicia na decada de 60 e prossegue ate os
dias de hoje. Seus feitos e vicissiludes sao
ignorados por ampla maioria dos brasileiros.

No entanto, € imperativo que nossa sociedade
salba que o atual dominio dessa tecnologia,
juntamente com a de satélites e a dos campos
de langamento e rastreio, ainda ndo atende &
totalidade das necessidades estratégicas do
pais e limita a sua soberania no cenario
internacional.

Dentre os propositos do livro, destacam-se:

® o testemunho de uma vida profissional no
ambiente de desenvolvimento dos foguetes
no Instituto de Aeronautica e Espaco; e

# o registro dos conceitos basicos de engenha-
ria utilizados nos desenvolvimentos
ocomridos no periodo em que o autor se
dedicou a andlise estrutural e a engenharia
de sistemas de foguetes.

A obra constitui meméria e legado, preten-
dendo ser acessivel a uma ampla
gama de leitores.

Se a consciéncia for despertada, e novas
agoes forem estabelecidas para a efetivagao
do programa de desenvolvimento e
operacionalizagéo de langadores de satélites
no pais, entdo tudo o que passou tera valido
a pena.
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pelo Virginia Polytechnic Institute & State University.
Sua carreira profissional transcorreu inteiramente no Instituto de
Aeronautica e Espago, do Departamento de Ciéncia e Tecnologia
Aeroespacial, do Comando da Aeronautica, onde atuou no
desenvolvimento de foguetes de sondagem e langadores de satélites,
como engenheiro estrutural e de sistemas. O presente livio consiste
do aprimoramento de notas de aulas ministradas em orgdos do
Comando da Aeronautica e outras instituicoes de ensino e pesquisa.
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