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RESUMO

CONCEPCAO DE UM VEICULO LANCADOR DE MICROSSATELITE
BASEADO EM FOGUETES DE SONDAGEM DESENVOLVIDOS NO
BRASIL

AUTOR: Fortunato Martins Neto
ORIENTADOR: Joéo Felipe de Araujo Martos

O presente trabalho apresenta uma proposta que envolve engenharia reversa dos atuais
motores foguete a propelente soélido desenvolvidos pelo Instituto de Aeronautica e Espaco
(IAE), para concepcao de um Veiculo Lancador de Microssatélites (VLM) que viabilize ra-
pido acesso ao espaco com tecnologia previamente produzida no pais. O objetivo final
€ inserir em Orbita baixa (LEO) uma carga util de 50kg utilizando foguetes ja existentes.
A concepgao se da a partir da analise preliminar de AV budget com base em diferen-
tes combinacdes de foguetes ja desenvolvidos e testados em outros projetos nacionais,
utilizando os dados referente a massa de propelente e de estrutura dos foguetes dispo-
niveis. Com base nessa andlise preliminar foi possivel estabelecer uma configuracao de
referéncia para a realizagdo de uma engenharia reversa baseada na consulta de dados dis-
poniveis sobre tais foguetes. Nesse sentido, com base nos dados de pressdes da camara
de combustao, razées de expansao da tubeira, oxidante e combustivel utilizado, razdes
de misturas praticadas, impulso especifico dos motores, forca de tragédo, formato de gréo,
materiais e dimensdes basicas, foi possivel obter os principais parametros para o projeto
preliminar do veiculo. No projeto preliminar utilizou-se os parametros de referéncia para a
concepcgao do motor foguete, para cada um dos estagios do VLM, por meio do programa
RPA ©, de modo que atendesse aos requisitos do pré-projeto. Uma vez que o projeto pre-
liminar do novo veiculo proposto foi finalizado realizou-se simulagbes de inser¢éo orbital
em LEO utilizando MATLAB © com base nas equacdes da Mecénica de V6o Espacial para
avaliar a insercdo em 6érbita de uma microssatélite e comprovando a viabilidade do projeto.

Palavras-chave: Projeto Conceitual. Veiculo Langador. Foguete. Insercao orbital.



ABSTRACT

DESIGN OF A MICROSATELLITE LAUNCH VEHICLE BASED ON
SOUNDING ROCKETS DEVELOPED IN BRAZIL

AUTHOR: Fortunato Martins Neto
ADVISOR: Joéo Felipe de Araujo Martos

The present work presents a proposal that involves reverse engineering of the current solid
rocket engines developed by the Aeronautics and Space Institute (IAE), for the design of a
Microsatellite Launch Vehicle (VLM). This is done for quick access to space with technology
previously produced in the country. The final goal is to insert a 50kg payload in low Earth
orbit (LEO) using existing rockets. The conception is based on the preliminary analysis
of AV budget based on different combinations of rockets already developed and tested in
other national projects, using data referring to the propellant mass and structure of available
rockets. Based on this preliminary analysis, it was possible to establish a reference confi-
guration for performing reverse engineering based on the consultation of available data of
such rockets. In this sense, based on the data on combustion chamber pressures, nozzle
expansion ratios, oxidizer and fuel used, mixing ratios practiced, specific engine thrust, th-
rust force, grain shape, materials and basic dimensions, it was possible to obtain the main
parameters for the preliminary design of the vehicle. In the preliminary design, the refe-
rence parameters for the design of the rocket engine were used, for each of the stages of
the VLM, through the program RPA ©, in order to meet the requirements of the pre-project.
Once the preliminary design of the proposed new vehicle was completed, orbital insertion
simulations were carried out in LEO using MATLAB © based on the Space Flight Mechanics
equations to evaluate the insertion into orbit of a microsatellite and proving the feasibility of
the project.

Keywords: Conceptual Project. Launch Vehicle. Rocket. Orbital insertion.
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1 INTRODUGAO

Caro leitor, neste primeiro capitulo apresenta-se um breve contexto histérico do Pro-
grama Espacial Brasileiro (PEB), onde podemos destacar o desenvolvimento de motores
a propelente sélido, cuja demanda se deu principalmente em fungédo do programa VLS-1.
Em seguida determina-se os objetivos, motivacao e a organizagao do trabalho. Deseja-se
uma étima leitura.

1.1  PROGRAMA ESPACIAL BRASILEIRO

A coordenacgao da politica aeroespacial nacional tem suas atividades incipientes a
partir do inicio da década de 60 com a criagdo do Grupo de Organizacdo da Comissao
Nacional de Atividades Espaciais (GOCNAE), que mais tarde passsou a se chamar Grupo
Executivo e de Trabalho e Estudos de Projetos Espaciais (GETEPE) (GOUVEIA, 2003).

Nesse contexto, em 1964 o GETEPE passou a desenvolver o projeto DM-6501 que
consistia em um foguete de sondagem para fins de estudos meteoroldgicos, sendo por
fim denominado SONDA-1. Ainda nesse periodo, Gouveia (2003) conta que em 1967 a
Agéncia Nacional de Aeronautica e Espaco (em inglés, National Aeronautics and Space
Agency - NASA) dos Estados Unidos, solicitou a Comissao Nacional de Atividades Espa-
ciais (CNAE) a implantacdao de um projeto para determinagao, em curto prazo, das doses
de radiacao e suas variacdes, em altitudes orbitais na regido da anomalia magnética bra-
sileira, para dar apoio ao projeto APOLLO. Com isso, os brasileiros deveriam ser capazes
de operar o foguete canadense Black Brant IV a qualquer momento por solicitacao advinda
da NASA.

Assim, depois de muitas negociacdes entre brasileiros e norte-americanos, os trei-
namentos foram realizados no Centro de Langamento de Foguetes da Barreira do Inferno
(CLFBI). Os técnicos canadenses da empresa BRISTOL AEROESPACE, que na época ja
vendia tecnologia para a NASA e todo o mundo, dissecaram todo projeto do Black Brant
a técnicos e pesquisadores brasileiros do entdo Centro Técnico Aeroespacial (CTA), do
entdo Instituto de Atividades Espaciais (IAE), do CNAE, Marinha e outras entidades e in-
dustrias participantes em projetos de foguetes nacionais.

Esse treinamento de brasileiros deu as condi¢des técnico-cientificas para que a
equipe do GETEPE/CTA estivesse apta para desenvolver foguetes semelhantes aqui no
Brasil, consistindo na inspiracao inicial para a série posterior de foguetes SONDA. A Figura
1.1 mostra alguns dos foguetes dessa familia em exposicao.



22

Figura 1.1 — Foguetes SONDA no CLFBI.

Fonte: (RAFAEL VIANA CROFFI, 2012)

Mais tarde, em 1979 foi langada a Missdo Espacial Completa Brasileira (MECB),
que tinha trés objetivos centrais: o desenvolvimento de Satélites de Coleta de Dados (SCD)
ambientais e de sensoriamento remoto; a concepg¢ao de um Veiculo Lancador de Satélites
(VLS); e a instauragao de estruturas fisicas adequadas para o langamento dos veiculos,
que culminou com a criagdo do Centro de Langamento de Alcantara (CLA) em 1983 (ROL-
LEMBERG, 2010).

No contexto da MECB, Palmerio (2016) destaca a idealizagdao do foguete de son-
dagem SONDA 1V, cujo objetivo era exercitar e comprovar recursos tecnolégicos para o
futuro VLS-1. Nesse sentido, pode-se destacar o desenvolvimento do motor sélido S40, a
utilizacdo de agos de ultra-alta resisténcia, o controle da direcdo de empuxo do motor, a
utilizacao de coifa do tipo hammerhead com fim de ampliar o volume disponivel para carga
atil no futuro VLS-1 e o desenvolvimento de tubeira moével com junta flexivel.

Nessa perspectiva, Palmerio (2016) ressalta ainda o veiculo de sondagem (VS)
SONDA 1llA, que utilizou 0 motor S33 no primeiro estagio, desenvolvido para ser utilizado
no quarto estagio do VLS-1; o veiculo VSB-30 fruto de demanda do Centro Espacial Ale-
mao (em alemao Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt - DLR) para substituicdo do
foguete Skylark 7, no programa de microgravidade europeu. Nele destaca-se o desen-
volvimento do motor S31, a utilizacdo de estabilidade dindmica por spin up e o projeto
aerodinamico de empenas; e ainda o VS-40, concebido para testar o motor S44 que fora
instituido mais tarde como segundo estagio do VLS-1 .

Apesar dos esforgos 0 VLS-1, mostrado na Figura 1.2, ndo deslanchou. Em 1997 e
1999 foram realizadas duas tentativas fracassadas de langamento, e infelizmente em 2003
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uma ignigdo ndo programada antes de sua terceira tentativa de sucesso no langamento,
culminou na morte de 21 pesquisadores brasileiros envolvidos diretamente no programa,
contribuindo parcialmente para sua descontinuidade.

Figura 1.2 — Langamento do VLS-1 em 1999.

Fonte: (VEJA, 2018)

Apbs os erros do programa VLS-1, o governo' brasileiro abandonou parcialmente
o projeto, e a partir de 2009 deu prioridade ao desenvolvimento do Veiculo Langador de
Microssatélites (VLM), com objetivo estratégico de munir o pais da capacidade de acesso
a0 espago, com meios e recursos proprios, possibilitando langamento de microssatélites a
partir do territorio nacional (AEB, 2012).

1.2 MOTIVACAO

Quase 60 anos apos o inicio do PEB, o Brasil, uma entre as dez mais ricas, extensas
e populosas nagdées do mundo, ainda ndo tem um programa espacial compativel com a
dimensao territorial do pais. O acesso ao espaco é inviavel por problemas que perpassam
a falta de investimentos econ6micos, governanga da politica espacial e qualificagdo de mao
de obra nacional.

Nesse contexto, a AEB (2012) por meio do Programa Nacional de Atividades Es-
paciais (PNAE) aponta alguns beneficios que o estabelecimento de um VLM/VLS nacional
pode inferir ao pais:

"Em 1994 foi fundada a Agéncia Espacial Brasileira (AEB), que desde entdo é responsavel pela coorde-
nagao de projetos e das politicas espaciais do pais.
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« Ampliagcao da capacidade de observagao e monitoramento do territério nacional;

» Reducdo da dependéncia estrangeira na obtencao de informagdes meteoroldgicas
sobre o territério nacional;

» Assegurar por completo o ciclo de acesso ao espaco.

» Dominio e capacitacao tecnoldgica no desenvolvimento de lancadores de maior porte
para o atendimento as demandas de langamento do Programa Espacial Brasileiro;

* Ingresso do pais no restrito mercado mundial de langamentos comerciais de satélites.

As diretrizes constantes no PNAE evidenciam a urgente necessidade de acesso
ao espaco pelo Brasil. Isso torna-se ainda mais visivel quando realiza-se uma analise
geopolitica da questao, que o préprio PNAE destaca:
As tecnologias de observagao da Terra, meteorologia e telecomunicagoes,
junto com a capacidade de acesso autdnomo ao espaco, sao essenciais
ao Estado para ele cumprir seu dever de monitorar e controlar o aprovei-
tamento sustentavel do meio ambiente e das riquezas naturais; de alertar
a populacao e a Defesa Civil sobre a probabilidade de desastres naturais;
e de fornecer meios eficazes para garantir a seguranca nacional (AEB,
2012).

O Brasil possui mais de vinte e dois mil quildmetros de fronteiras (terrestre e aquatica), que

necessita de uma politica ostensiva de vigilancia, principalmente relacionadas a Amazodnia

e ao Pré-Sal, nesse sentido tecnologias espaciais sdo artefatos importantes.

1.2.1 Veiculos Lancadores Brasileiros

Um veiculo langador é definido como um veiculo constituido de motores foguete
utilizado para carregar uma carga util da superficie terrestre para o espaco. Nesse sen-
tido, € importante classificar os tipos de veiculos langcadores conforme sua capacidade de
transporte de carga paga, de modo que esclarega o contexto da proposta deste trabalho.
A Tabela 1.1, mostra a classificacao de veiculos langadores.

Em 2005 o Brasil apresentou o programa Cruzeiro do Sul, que visava realizar o
desenvolvimento de langadores até a categoria de médio langador, realizando parcerias
com Alemanha, Suécia, Russia e Italia. O programa era constituido de cinco versdes: o
VLS-ALPHA, com M; = 500 kg; VLS-beta, com M; = 800 kg; VLS-GAMA, com M, =
960 kg; VLS-DELTA, com M, = 1650 kg; e o VLS-EPSILON, com M, = 4000 kg. Em
2013, uma revisao no programa implicou em alteracées nas configuracoes dos veiculos.
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Tabela 1.1 — Classificagao de veiculos langadores pela massa de carga util transportada.

Classificacao Capacidade de Carga Util | Unidade
Micro Langador <500 kg
Pequeno Langador 501 - 2000 kg
Médio Lancador 2001 - 20000 kg
Grande Langador 20001 - 50000 kg
Super Langador > 50001 kg

Fonte: Autor

Essa revisao faz parte do atual PNAE, que se encerra em 2021, nela os lancadores
foram reestabelecidos como: VLM-1, VLS-ALFA1, VLS-ALFA2, VLS-BETA1, VLS-BETAZ2.
No ano de publicagdo deste trabalho, 2020, o Brasil deveria estar se encaminhando para
a concepcgao do VLS-ALFA2, como demonstrado na Figura 1.3, no entanto, nenhum dos
lancadores planejados foi executado até o presente periodo.

Figura 1.3 — Nova proposta do Programa Cruzeiro do Sul.
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Fonte: (SECRETARIA DE ASSUNTOS ESTRATEGICOS DA PRESIDENCIA DA REPUBLICA, 2013)

Nesse contexto, com o advento do New Space, o Brasil precisa de um veiculo lan-
cador de microssatélites que permita o transporte de satélites nacionais ao espago por
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meio préprio. No momento atual esta em curso o projeto VLM-1, no qual possui em desen-
volvimento o motor S50 para uso nos seus dois primeiros estagios.

Nessa logica, o presente trabalho desenvolve uma proposta alternativa ao projeto
VLM-1, de modo que o pais possa utilizar a combinacao de motores ja desenvolvidos,
visto que a modernizacao (com processos de adaptacao para tecnologias atuais) de seus
componentes, teoricamente implica em menor custo e tempo para estabelecimento de um
novo veiculo langador nacional.

1.3 OBJETIVO

Portanto, em vista da urgente necessidade da independéncia brasileira no lanca-
mento de satélites ao espaco, o presente trabalho tem por objetivo apresentar uma pro-
posta conceitual de um microlangador, que utilize motores ja desenvolvidos em territério
nacional. Esse veiculo deve ser capaz de inserir um microssatélite de 50 kg em érbita
baixa terrestre (em inglés, Low Earth Orbit - LEO). Os objetivos especificos consistem no:

Estudo preliminar de AV dos veiculos de sondagem nacionais e combinagdes entre
os motores disponiveis;

» Determinacao de um veiculo de referéncia;

» Revisao dos principais parametros praticados nos motores nacionais;
» Concepcéao de motores utilizando o software RPA ©;

» Esbogo de remodelagem fisica do veiculo; e

» Simulagdes de insergao orbital utilizando MATLAB © para estudo de viabilidade de
voo e alcance de 6rbita.

1.4 ORGANIZAGAO DO TRABALHO

O capitulo 2 apresenta uma revisao bibliografica onde contextualiza-se o projeto
VLM-1; o advento do New Space; e propostas de modernizagdo de alguns projetos para
veiculos langadores de pequenos satélites. O capitulo 3 realiza uma fundamentacao teé-
rica onde aborda-se parametros que influenciam no desempenho de um motor foguete,
como forga de empuxo, impulso especifico e fluxo massico. Também aborda-se a Equa-
cao de Tsiolkovsky, configuracdes do veiculo, tipos de propelente, caAmara de combustao
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e tubeira. No capitulo 4 aborda-se a metodologia para apresentacao da proposta de um
veiculo langador com o uso dos motores foguetes a propelente solido disponiveis no pais.
Por sua vez, no capitulo 5 é mostrado a configuracao final do veiculo com as principais
caracteristicas de desempenho, massa e geometria dos estagios. Além disso, apresenta-
se um estudo de dindmica orbital onde sao realizadas simulagdes de inser¢do orbital de
um microssatélite em LEO. Por ultimo, no capitulo 6 sdo apresentadas as conclusées e
sugestdes para trabalhos futuros.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo, apresenta-se uma breve revisao bibliografica acerca do desenvolvi-
mento do projeto VLM e evolugcdo do mercado global do New Space. Além disso, aborda-
se projetos de adaptacao de veiculos de sondagem para microlangadores com intuito de
langamento de pequenas cargas uteis.

2.1 PROJETO VLM-1

O presente trabalho inspira-se no VLM-1, um projeto binacional entre Brasil e Ale-
manha, destinado ao lancamento de cargas Uuteis de 30 kg até 150 kg em LEO com baixa
inclinacdo. Esse projeto surgiu por interesse do DLR, com origem na ideia de langamento
do experimento SHEFEX Il (Sharp Edge Flight Experiment). O projeto é executado pelo
IAE (atualmente, Instituto de Aeronautica e Espago), com cooperagédo do DLR e a empresa
brasileira AVIBRAS. O projeto do VLM-1 engloba trés estagios: dois' estagios a propelente
s6lido, constituidos do foguete S50 (onde possui 12 toneladas de propelente sélido), que
encontra-se em fase de desenvolvimento; e um terceiro estagio orbitalizador, constituido
do motor S44.

A Figura 2.1 mostra uma imagem do projeto VLM-1.

Figura 2.1 — llustracado do VLM-1 com as atribuicbes de Brasil e Alemanha no projeto.
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Fonte: Adaptado de (Rodrigo César Rocha Lacerda, 2020)

A utilizacdo dos dois primeiros estagios com mesmo motor ndo é uma boa configuragéo, o desempenho
é ruim. Para maximizar o AV e aproveitar melhor o propelente, a configuragdo ideal de razdes de carga util
€ de aproximadamente 1/3 para cada estagio. Ler subsecao 3.2 e subsecéo 3.3.2.



29

Os sistemas que possuem maior complexidade sao o Motor S50, o sistema de
controle de atuacao da tubeira, as redes elétricas, telemetria e fase de terminagéo de voo.

Nesse contexto, Ettl et al. (2015) mostra o desenvolvimento do motor S50, no ce-
nario do VS-50, que é um veiculo suborbital utilizado como estagio de desenvolvimento
para o VLM-1. Todos seus subsistemas sao concebidos para o sistema de langcamento do
VLM-1, portanto o VS-50 serve como um veiculo-teste que verifica componentes elétricos
e mecanicos sob reais condi¢cdes de lancamento. A Figura 2.2 mostra uma ilustragcao do
VS50 com as competéncias de Brasil e Alemanha no projeto.

Figura 2.2 — Desenho do VS-50.
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Fonte: Adaptado de (Rodrigo César Rocha Lacerda, 2020)

Em 22 de dezembro de 20162 a AEB e o Ministério de Ciéncia, Tecnologia, Ino-
vagdes e Comunicacoes (MCTIC) por intermédio da Fundacao de Ciéncia, Aplicacdes e
Tecnologia Espaciais (FUNCATE), assinaram contrato® com a empresa AVIBRAS para pro-
ducao de oito motores S50 em um periodo de 26 meses (2 anos e 2 meses), para serem
utilizados no VS-50. Porém, o contrato sé fora publicado no dia 27 de janeiro de 2017 com
uma vigéncia de 35 meses (2 anos e 11 meses) e valor de R$ 69.683.296,10 (sessenta e

2Mais detalhes disponiveis em:
https://www.gov.br/aeb/pt-br/assuntos/noticias/contrato-garante-producao-de-oito-motores-s50-1

3Mais detalhes disponiveis em:
https://pesquisa.in.gov.br/imprensa/jsp/visualiza/index.jsp?data=27/01/2017&jornal=3&pagina=139
&totalArquivos=184
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nove milhdes e oitenta e trés mil duzentos e noventa e seis reais e dez centavos). Ou seja,
no periodo de publicacao deste trabalho, o programa ja encontra-se dez meses atrasado.

O contrato estabelecido garante o fornecimento de oito motores S50 com todos os
seus acessorios. Os motores 1 e 2 sdo utilizados para ensaios de engenharia, cuja etapa
ja foi vencida, e o S50 passou por testes de ensaio de ruptura, carregamento inerte no
dummy, raio-x no dummy e ensaios estruturais. Recentemente®*, o motor foi carregado
com propelente inerte, e submetido a um teste em uma aeronave C-130 da Forga Aérea
Brasileira. Isso foi realizado para avaliar fases de operacao do motor, desde o transporte,
preparo de carga e montagem, até a avaliacdo de vibragdes mecanicas visando obter
dados para o transporte do motor com propelente ativo. Por sua vez, os motores 3 e 4
serao utilizados para queima em banco de testes para validagcao em solo. Os 5 e 6 seréo
utilizados para validagao, durante os voos de dois veiculos VS-50. Por fim, os 7 e 8 serao
0s motores de voo da primeira versdo do VLM-1.

Os ensaios de tiro em banco estavam previstos para o primeiro trimestre de 2020.
Ja as duas janelas de voo do VS-50, respectivamente estdo previstas para o segundo
trimestre de 2021 e primeiro trimestre de 2022. O primeiro voo do VLM-1 esta previsto
para o quarto trimestre de 2022°.

Nessa conjuntura, Viotti (2012) apresenta um estudo para maximizacado da carga
util da versao atual em desenvolvimento do VLM-1, de modo a utilizar propelente liquido
no motor do terceiro estagio. A proposta utiliza o motor foguete a propelente liquido (MFPL)
L5, desenvolvido pelo IAE, que utiliza oxigénio liquido e etanol. O MFPL L5 permite: maior
precisdo na insercao orbital, possibilidade de reignicdo, controle de empuxo e maior im-
pulso especifico. Para utilizar o motor no VLM-1, Viotti realiza uma adaptagao na altitude
de projeto inicial, para o local de separacao do segundo para o terceiro estagio, com ob-
jetivo de maximizar o empuxo nesta altitude em funcdo da densidade do ar. O trabalho
enfatiza a minimizagédo da massa seca do terceiro estagio, a viabilidade de fabricacdo de
seus elementos e a utilizacao de tecnologias existentes no pais.

Nessa conjuntura, Marcuccio e Heitkoetter (2017) expdem a oportunidade de inserir
satélites de aproximadamente 330 kg utilizando o VLM-1, sendo o terceiro estagio cons-
tituido do motor L5, em érbitas baixas equatoriais (em inglés, Equatorial Low Earth Orbit
- ELEQ), com o principal objetivo de observar a Floresta Amazdnica no contexto do mo-
nitoramento ambiental, poluicédo, evolucdo da sedimentacao de rios, desenvolvimento de
pastagens e desmatamento. Devido a localizacdo da Amaz6nia na regido equatorial da
Terra, satélites em ELEO constituem-se étimas aplicagoes.

Recentemente, Cas et al. (2019) desenvolveram um estudo considerando trés con-
ceitos de um veiculo langador (VL) nacional, com langamento a partir de Alcantara para
inser¢cdes em LEO. O trabalho utilizou trés motores para montar configuragbes distintas:

“Mais detalhes disponiveis em:
https://www.cavok.com.br/fab-motor-foguete-s50-e-embarcado-na-aeronave-c-130
50u seja, 7 anos atrasados conforme o cronograma estabelecido no PNAE.



31

0 S50 e S44; e o motor a propelente liquido RD-843, feito na Ucrania. As investigacoes
consideram o desempenho dos veiculos e custos financeiros para colocar em 6rbita equi-
pamentos com diferentes massas. A configuracdo destacada, C-3, envolve no primeiro
estagio, trés S50; no segundo estagio, um S50; e no terceiro estagio, quatro RD-843. Com
esse veiculo consegue-se a entrega de até 725 kg em 500 km de altitude, em 6rbita de
baixa inclinagéo. Os custos de lagamento variam de US$ 32000/kg a US$ 39000/ kg.

2.2 ADVENTO DO NEW SPACE

O “Novo Espacgo” ou em inglés New Space, € um movimento que engloba tornar a
exploracéo espacial acessivel para todos, inclusive para pequenas empresas®. Essa mo-
bilizacdo envolve o desenvolvimento mais rapido, seguro e eficaz de microlangadores com
objetivo majoritario de carregar equipamentos de menor massa e volume para 6rbita baixa.
Isso culminou impulsionando o mercado de mini, micro e nanossatélite, cuja classificagao
destaca-se na Tabela 2.1. Também pode ser destacado que o desenvolvimento de peque-
nos langadores possibilita 0 acesso para todos que estejam interessados em investir no
setor, diminuindo a restricdo do acesso que outrora era limitada em poucos paises. No
New Space, a aplicagao de satélites ndo se restringe somente a demandas governamen-
tais e de grandes empresas, mas todos setores da economia, um exemplo é a agricultura.

Tabela 2.1 — Classificagdo de satélites conforme massa.

Satélite Massa | Unidade
Minissatélite 100 a 500 kg
Microssatélite 10 a 100 kg
Nanossatélite 1a10 kg

Fonte: Adaptado de (Ajey Lele; Tushar Shrivastav, 2016)

Segundo Darot Dy; Yann Perrot; Robin Pradal (2015) o lancamento de pequenos
satélites em 2015 estimava um mercado de até 410 milhdes de euros. O crescimento
ocorre devido o aumento na demanda para inser¢des orbitais desses satélites e a con-
tinua necessidade de reposicdo desses instrumentos no espago, o que tem estimulado
inovagcdes que permeiam a melhora do custo-beneficio dos langamentos/lancadores e a
flexibilidade de sua utilizagdo. As previsdes apontam atualmente para um crescimento de
30% no mercado de langamento de nano/microssatélites. Além disso, Darot, Yann e Robin
destacam que os microlangadores constituem-se como método alternativo para inser¢des

8A empresa escocesa Skyrora é um grande exemplo de startup no ramo de microlancadores. A com-
panhia tem por objetivo langar o microlancador Skyrora XL em uma érbita heliossincrona (em inglés, Sun-
synchronous Orbit - SSO) até 2023.
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satelitais em LEO, pois atualmente muitos satélites pequenos sao transportados ao espaco
por meio de caronas (em inglés, piggyback) em grandes lancadores. Quanto a industria,
os desafios estdo na redugédo do preco de langamento por quilograma de carga util. Na
Tabela 2.2 pode-se ver dados de alguns microlangadores em desenvolvimento.

Tabela 2.2 — Dados de alguns microlangadores da atualidade.

Veiculo VLM-1  Firefly Alpha Electron Miura 5 Vector-H Unidade
Pais Brasil Estados Unidos Nova Zelandia Espanha Estados Unidos -
Carga paga (LEO) 200 1000 225 300 290 kg
Estagios 3 2 3 3 2 -
Massa 28,000 54,000 12,500 - 11,910 kg
Comprimento 19,6 29 17 20,7 19,5 m
Diametro 1,45 1,82 1,2 - 1,2 m
Propelente Solido Liquido Liquido Liquido Liquido -

Fonte: Adaptado de (Darot Dy; Yann Perrot; Robin Pradal, 2015)

Wekerle et al. (2017) destacam que de 1995 a 2014 apenas 8% dos pequenos
satélites foram langados por microlangadores, e apesar da maioria ser langado como carga
secundaria com precos acessiveis, muitos nao oferecem a data e 6Orbita desejada, pois
quem determina esses fatores é a carga principal. Para mudar esse cenario, iniciativas
como o VLM-1 devem enfrentar alguns desafios. Primeiro o preco de langamento que
em média custa US$ 15 milhdes. Segundo, o dominio de tecnologias de empresas que
possuem processos definidos, know-how, infraestrutura e capital; no periodo analisado
por Wekerle, por exemplo, 86% dos lancamentos foram realizados a partir dos Estados
Unidos e Russia.

Nessa perspectiva, Niederstrasser (2018) enumera 34 microlangadores sob desen-
volvimento. Nas previsdes de custos de lancamento, o VLM-1 fica em segundo lugar como
mais caro por quilograma, custando US$ 66700/kg, e um dos mais onerosos no custo
total de langcamento US$ 10 milhées. A massa do VLM-1 é mal distribuida e ndo otimiza
o AV, o que infere no desperdicio de propelente e também torna o langamento caro. Isso
mostra que as primeiras versdes do VLM-1, talvez ndo sejam financeiramente atraentes
no mercado, o que demandara modernizagdes de componentes apds suas certificagoes.
No entanto, € importante destacar que o0 acesso auténomo ao espaco pelo Brasil, coloca-o
em um atual grupo restrito de oito paises que possuem meios proprios de lancar cargas
Uteis ao espago. Portanto, indiscutivelmente o VLM-1 é uma importante ferramenta para a
soberania nacional brasileira.
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2.3 VEICULOS LANCADORES DE MICROSSATELITES E NANOSSATELITES

Loureda e Gany (2017) apresentam um projeto de modernizacao do veiculo subor-
bital brasileiro VSB-30 para torna-lo um veiculo langador de CubeSats. A configuracao
proposta é montada em trés estagios: dois motores sélidos S30 no primeiro e segundo
estagio; e o terceiro estagio constitui-se de motor liquido, construido em liga de titanio
(Ti4A16V), com mistura de perdxido de hidrogénio (90%, H,Os) e querosene refinado (em
inglés, Refined Petroleum 1 - RP-1), uma solug¢do sustentavel, com baixo custo, capaci-
dade hipergdlica e com estrutura leve. Com esse projeto estima-se lancar uma carga de
25 kg em uma Orbita a 220 £m de altitude. A proposta de Loureda e Gany fica com maior
AV em relacdo aos dois estagios atuais do VSB-30, melhora a distribuicdo de massa entre
eles, mas ainda tem distribuicao de massa longe da ideal.

Em contexto semelhante, Wunderlin et al. (2018) discutem uma proposta de de-
senvolvimento de um VL sul-africano, que consiste na modernizacao dos trés estagios do
foguete RSA-3 com atualizagdes em avidnica e no controle de tragao, permitindo manobra-
bilidade e flexibilidade para inser¢cdo de cargas em diversas Orbitas. O novo veiculo seria
composto de dois estagios. O primeiro estagio constituido de 9 motores SAFFIRE, que
utiliza a combinagéo entre oxigénio liquido (em inglés, liquid oxygen - LOX) e querosene
LOX/RP-1, como propelente liquido e produz 25 kN de empuxo cada motor ao nivel do
mar, cuja principal tecnologia € o uso de bombas-elétricas. No segundo estagio utiliza-se o
motor RubE, variacdo do SAFFIRE, que utiliza bombas no sistema blow-down, que permite
simplificacdo da estrutura, reducao de custos e aumenta a confiabilidade do estagio, pois
nao utiliza-se turbo-bombas. O projeto conceitual do veiculo estima a inser¢ao de 75 kg
em SSO a 500 km.

Ja na Noruega, Haemmerli, Boiron e Verberne (2016) apresentam o desenvolvi-
mento de uma familia de veiculos, que inicia com a versdao de sondagem e encerra-se
com um langador de nanossatélite, na chamada RockStar Rocket Family. Esse projeto é
dividido em trés etapas: na primeira, sdo desenvolvidos dois motores, Nucleus e Aurora,
que constituirdo um pequeno VS, o North Star 1; na segunda etapa, é desenvolvido um
terceiro motor, Borealis, a ser utilizado como primeiro estagio do veiculo North Star 2; na
atima etapa, desenvolve-se o Corona um motor hibrido de alto desempenho a ser utili-
zado no VL North Star Launch Vehicle. Todos os motores sdo baseados no conceito de
motor foguete hibrido, que utiliza uma alta concentracdo de peréxido de oxigénio (87,5%,
H>0,) como oxidante, e borracha de polibutadieno com terminagao hidroxila (em inglés,
Hydroxyl-terminated polybutadiene - HTPB) como combustivel. A propulsao hibrida é a
principal aposta da RockStar para competir com outras empresas atuantes do New Space.

No mesmo sentido, Kuhn et al. (2017) mostra o projeto SMall Innovative Launcher
for Europe (SMILE) uma cooperacao de 14 instituicbes europeias distribuidas em 8 paises
para o desenvolvimento de um veiculo langador com carga util de até 50 kg. Os principais
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objetivos envolvem: a modelagem de um inovador e economicamente acessivel VLM eu-
ropeu; incremento do TRL (em inglés, Technology Readiness Level) para tecnologias de
pequeno custo de langadores europeus; desenvolvimento de prototipos de componentes;
e criagdo de um roteiro definindo o desenvolvimento de um plano técnico, operacional e
econdmico para sistemas de microlangadores.

Por dltimo, tem-se um grande exemplo da viabilidade de adaptagéo de microlanca-
dores a partir de veiculos suborbitais. No Japao, Inatani e Ohtsuka (2018) apresentaram
uma remodelagem do VS japonés SS-520, realizando modernizagées que permitiram o
lancamento de um CubeSat em LEO. O novo conceito do veiculo € composto de trés
estagios, os dois primeiros constituem-se a configuragao inicial do veiculo SS-520, e o
terceiro foi estabelecido pela insercdo de um pequeno motor no compartimento de carga
paga. O sistema de controle de navegacao, por exemplo, localiza-se no segundo estagio,
onde a base de monitoramento e controle em solo julga o funcionamento correto do sis-
tema apds a desacoplamento do primeiro estagio. Além disso, a estabilizacdo do veiculo
€ realizada por spin. No SS-520 a otimizacao estrutural e reducao de equipamentos de
avibnica constituiram-se requisitos essenciais para torna-lo o menor veiculo langador do
mundo. Isso é alcangado porque sua distribuicdo de massa é bem proxima da ideal para
maximizar o AV.

2.4 PROPOSTA

O VLM possui em curso o desenvolvimento do motor S50, cujo projeto encontra-
se atrasado e sem data para langamento do primeiro voo. Por outro lado, autores como
(WEKERLE et al., 2017) e (LOUREDA; GANY, 2017) propdem sugestées que envolvem
o incremento de novas tecnologias. Nesse sentido, o estabelecimento de um lancador
nacional que possui a necessidade de aplicacdo de novas tecnologias, como um motor a
propelente liquido, ainda parece distante, haja vista o histérico de problemas de gerenci-
amento e investimento que o Brasil demonstra ao longo das décadas, o que inclusive €
observado no projeto e cronograma do motor S50.

Nesse contexto, o presente trabalho apresenta uma proposta diferente do VLM-1,
onde sugere-se a utilizacao de trés motores ja desenvolvidos pelo pais para serem aplica-
dos em um VLM nacional. Assim, investimentos pontuais em componentes que deman-
dem objetivas modernizagdes, podem assegurar o estabelecimento de um microlangador
no contexto do New Space. De modo que o Brasil seja capaz de langar seus proprios
microssatélites ao espaco, e inclusive atender demandas de paises latino-americanos.



3 MOTOR FOGUETE

O presente capitulo aborda a fundamentagéao teorica referente ao desempenho de
foguetes’, englobando conceitos e equagdes importantes & serem aplicadas no capitulo
posterior.

3.1 PRINCIPIO DE FUNCIONAMENTO

A Lei da Acao e Reacéo, ou Terceira Lei de Newton, implica que uma forga exercida
em uma diregdo acarreta em outra forgca com diregao contraria e mesma intensidade. Deste
modo, quando observa-se um VL em voo, visualiza-se 0 escape de gases provenientes da
combustdo no motor em direcdo a terra, ou seja, sao eles os responsaveis pela geragao
da forga que permite ascensao do veiculo ao céu.

Taylor (2017) afirma que existem trés parametros fundamentais que determinam o
tamanho de um motor foguete: forca de empuxo ou tragéo Fr, impulso especifico I,,, € 0
fluxo massico .

3.1.1 Forca de Empuxo

O impulso pode ser matematicamente calculado como a taxa de mudanga de mo-
mentum de um corpo,

p = muv, (3.1)

onde p € o momento linear de uma massa m movendo com velocidade escalar v. Desse
modo, a partir da Segunda Lei de Newton, pode-se descrever o momento linear diferencial,
que descreve a conservagao do momentum de massa com variagao da velocidade de um
corpo,

dp  d(mv) dv dm

i T ma + v%. (3.2)
Quando o ocorre reacao de combustao entre o combustivel e oxidante na camara de

F =ma=

combustao, sao gerados gases de alta entalpia. O papel da tubeira é: converter a energia
interna desses gases em energia cinética, de modo que a pressao na saida da tubeira

'O motor foguete constitui-se tecnicamente como a parte de um VL responsavel pela geragao de empuxo,
englobando elementos como a cdmara de combustdo e tubeira. No entanto, esse termo é popularmente
atribuido aos veiculos langadores, que por sua vez, englobam toda a estrutura que permite o langamento
de um equipamento ao espago, como o motor foguete, os tanques de combustivel, os sistemas de controle,
eletrénica, planta elétrica e estrutural, e 0 compartimento de carga paga ou coifa (em inglés, fairing).



36

seja igual ou proxima a pressao ambiente; e acelerar esses gases de exaustao. Desta
maneira, 0s gases de saida sao os responsaveis pela geragdo de uma forca F' de empuxo
no foguete, com isso ha deslocamento do veiculo na dire¢do contraria da exaustao, o que
permite seu deslocamento, ver Figura 3.1.

Figura 3.1 — llustracao da geracao da for¢ca de tragcdo em um foguete.
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Fonte: Autor

Portanto, sabendo que a for¢a se da pelo produto da presséo pela area, tem-se a
forca na saida da tubeira,

F= (Ps - Pa)AS7 (33)

onde o primeiro termo do produto a direita é a diferenca entre pressao de saida dos gases
de exaustao P, (logo na saida da tubeira) e a pressao ambiente P,, e A, é a area de saida
da secdao transversal da tubeira. Assim, combinando a Equagéo 3.2 e 3.3, tem-se,

Fr =r1mwv, + (Ps — P,)As, (3.4)

onde v, é a velocidade de saida dos gases de exaustdo e m € a vazao massica dos
gases. Esses parametros sdo determinados pela combinagao entre propelente, camara de
combustéo, garganta e tubeira.

A Equacao 3.4 é conhecida como Equacao de Empuxo do Motor Foguete, ela define
como € gerado a for¢a de tracao F no motor.

3.1.2 Impulso Especifico

Agora, considere a aceleragao do fluxo de gases na saida da tubeira. Logo, sera
gerada uma forga que ira variar com o tempo, que é justamente o conceito de impulso I,

I= / Ft. (3.5)
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Pela Equacgéo 3.2 e 3.5, tem-se

I:/th:/fi—lzdt:/dp:Ap. (3.6)

A Equagéo 3.6 representa o Teorema do Impulso-Momento Linear, onde demonstra
que uma forga aplicada em um objeto durante um periodo de tempo provoca variagao da
quantidade de movimento linear.

Considerando um foguete com velocidade constante v, e variagdo de massa devido
ao consumo de propelente, onde m; € a massa inicial e m; a massa final, pode-se escrever
o impulso como,

mfdm
I = —dt. 3.7
/ Ut 3.7)

O resultado € a Equagéao 3.8, onde Am..,» € a variacdo de massa de propelente,

mi

I =(m; —mg)v = Ameompv. (3.8)
Pode-se reescrever a Equacao 3.8 como,

1
- )
Arnqzomb

(3.9)

Ve

onde v, agora sera determinada como velocidade efetiva de exaustdo. Assim, implica-se
que razao do impulso total realizado sobre um foguete pela massa consumida é igual a
velocidade efetiva de exaustéo.

A partir da Equagéo 3.9 pode-se determinar o impulso especifico,

I
ly= — 3.10
P A7ncombgO ( )
I, = %. (3.11)

Tabela 3.1 — Faixas de I, para motores distintos.

Motor I, Unidade
Monopropelente liquido 170-290 S
Bipropelente liquido ~ 290-450 S
Propelente sélido 210-320 S

Fonte: Autor

A Equacdo 3.11 define o impulso especifico I,,. Esse parametro caracteriza o de-
sempenho do propelente utilizado no motor foguete. Por meio dele permite-se medir a
quantidade total de empuxo produzido pela quantidade total de propelente consumido por
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segundo. Quanto maior o /5, maior é a eficiéncia do motor.
A Tabela 3.1 mostra faixas de impulso especifico para diferentes tipos de motor.

3.1.3 Fluxo Massico

Reescrevendo a Equacéo 3.11, temos

e F
[,=te___fr (3.12)
P AMeomb
go =A™ 9

Analisando a Equacao 3.12, observa-se que a variagdo da massa de propelente
pelo produto da aceleracao da gravidade durante um periodo de geracdo de empuxo, de-
termina o parametro conhecido como taxa de fluxo massico 1, dado por

Fr
I, = W (3.13)

Reescrevendo a Equacao 3.13 como a Equagéo 3.14, tem-se que o fluxo massico

€ a razao entre a forca de empuxo e o impulso especifico,
Fr

W= — (3.14)

Sp

Assim, segundo Taylor (2017), I, I. e W sdo os parametros que permitem que en-
genheiros realizem as estimativas iniciais no projeto de um motor foguete. As propriedades
termodinamicas do motor determinardo o /,,, 0 peso total do veiculo e as caracteristicas
do motor estabelecem o empuxo F. e com esses dois parametros iniciais pode-se estimar
o W2 exigido para determinar as dimensdes que a garganta do foguete deve possuir.

3.2 EQUACAO DO MOTOR FOGUETE

Considere um foguete de massa m, expelindo combustivel a uma taxa ., ou seja,
ocorre variacao de massa em funcéao do tempo,

) dm
m = —.
dt
Considerando a aceleragao do veiculo a partir da Segunda Lei de Newton, tem-se

(3.15)

dv F
hahap—— A
dt m (3.16)

2Também é comum avaliar a vazao massica 1 (0 que é realizado neste trabalho) no projeto de foguetes,
haja vista sua influéncia na tragao fornecida pelo motor, mostrado na Equagao 3.4.
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Substituindo a Equagéao 3.2 na Equacao 3.16 e rearranjando os termos, tem-se

d
dv = —v, 2 (3.17)
m
Agora, integrando a velocidade entre 0 e V', e a massa entre uma massa inicial M,

e uma massa em um determinado instante final, M, temos

V MF
/ dv:—ve/ dm (3.18)
0 My M
A integracéo resulta em,
M,
AV = v.ln (Ei) : (3.19)

onde = 47 é araz&o de massa do veiculo. Logo,

AV = Ig,g0lnp. (3.20)

Na Figura 3.2 nota-se que para determinado I, conforme aumenta o AV também
aumenta-se .

Figura 3.2 — Variagédo de u pelo AV para diferentes impulsos especificos.
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Fonte: Autor

Por sua vez, a Figura 3.3 mostra que o I, diminui conforme conforme p aumenta.
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Figura 3.3 — Variacdo de p pelo [, para diferentes AV'.
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Em outras palavras, o que esses gréaficos informam é que quanto melhor a otimi-
zacao estrutural do foguete, maior € o AV. Portanto, é preciso construir veiculos com a
menor massa estrutural possivel para entrega de melhor desempenho.

A Equacdo 3.20° é denominada Equacédo de Tsiolkovsky ou Equacgdo do Motor
Foguete. Essa equacdo descreve o movimento de veiculos que seguem o principio de
um foguete, isto é, um veiculo capaz de aplicar aceleragdo a si mesmo utilizando impulso,
expelindo parte de sua massa em altas velocidades, pode se mover devido a conservagao
de momentum.

E muito importante destacar o uso do AV como estudo preliminar para determinar
a mudanca de velocidade que um veiculo deve realizar para a saida de um planeta ou
efetuar uma mudanca de 6rbita. Isso é abordado no capitulo seguinte.

3.3 ESTAGIOS

Os veiculos langadores que possuem somente um motor foguete, podem ser clas-
sificados como veiculos de Unico estagio. Por outro lado, os que possuem dois ou mais
séo classificados como multiestagios.

3Da maneira que esté aqui apresentada, a Equagéao 3.20 leva em consideragao somente a forca de reagéo
de um motor foguete, isto é, ndo considera outras forcas que agem em um veiculo langador, como forcas
aerodindmicas e gravitacionais. Para avaliar essas outras influéncias sugere-se consultar (TURNER, 2009).
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Atualmente, com o I, dos foguetes em operagéo € praticamente impossivel atingir
6rbita com um Gnico* estagio. Por isso, praticamente todos os foguetes utilizam multiesta-
gios.

3.3.1 Estagio unico

Hill e Peterson (1992) afirmam que a massa total de um foguete pode ser determi-
nado como a soma da massa de seus componentes principais. A mais importante entre
todas € a massa de carga paga ou carga util M, isto €, a massa do objeto que esta sendo
transportado ao espaco, como um satélite. H4 ainda a massa de propelente Mp, que cor-
responde a maior parcela dos veiculos langadores, e ainda a massa estrutural do veiculo
Myg. Assim, a massa inicial M,, é a soma de todas essas parcelas, conforme mostra a
Figura 3.4 e a Equacao 3.21,

Figura 3.4 — llustracao da proporcao de massas em um foguete.
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Fonte: Autor
My = M, + Mp + Mg. (3.21)

Com a operagéao do foguete tem-se a massa de fim de queima (em inglés, burnout)

Mg, que consiste na massa do veiculo quando todo o propelente é consumido, ver Figura
3.4. Ela é representada por

Mg = My + Mg. (3.22)

Hill e Peterson (1992) afirma ainda que € comum utilizar essas massas em razoes,

“A Lockheed Martin tentou até 2001 desenvolver um veiculo langador de estagio Unico, o X-33. Porém, o
projeto nao vingou por problemas estruturais no tanque de combustivel, cujo propelente utilizado era hidro-
génio liquido.
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como a razao de massa /,

M, M,
p=—2= L (3.23)
Mp Mg+ Mg
A razao de carga paga 7,
M M
n= L _ L (3.24)
Mo — M;,  Mp+ Mg
E ainda a razao de coeficiente estrutural e,
M. Mg — M
€= 5§ B L (3.25)
Mp+ Mg My — My,
Combinando as trés razdes, pode-se expressar 1 em fungéo de n e e como,
1
P (3.26)
€+n
Assim, a Equacao 3.20 pode ser reescrita como,
AV = Igoln (21 (3.27)
= Spgo . + 77 . B

Hill e Peterson (1992) destaca ainda que em projetos de veiculos langadores é
desejavel ter o maior valor possivel de u, a razdo esta relacionada a aceleragao do veiculo
mostrada na Equacao 3.20. Também almeja-se maiores razdes de n. Quanto ao ¢, que esta
diretamente relacionado a concepgao de estruturas leves com alta resisténcia estrutural,
deseja-se 0 menor valor possivel.

3.3.2 Multiestagios

Hill e Peterson (1992) definem um veiculo multiestagio como o conjunto de veiculos
com sua prépria estrutura, tanques e motores. Os mesmos sdo conectados para operar
em sequéncia, acelerando os estagios sucessores € suas respectivas cargas até serem
ejetados, ver Figura 3.5. Cada estagio é projetado para prover desempenho adequado a
sua parte de operacao da trajetéria de voo, levando em conta principalmente as condicdes
termodindmicas da atmosfera, como densidade e pressao do ar.

Nessa légica Griffin e French (2004) afirma que o uso de multiestagios € preponde-
rante por duas razdes: a primeira relacionada a necessidade de descartar massa inutiliza-
vel no veiculo, como a massa estrutural de um estagio vazio ap6s o consumo de todo seu
propelente. Isso prové alivio de massa no cumprimento da missao; a segunda relacionada
a0 empuxo necessario para aceleracao do veiculo em missao, que varia conforme ha con-
sumo de propelente. Logo, 0 empuxo necessario no inicio da misséo, isto €, com todo o
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veiculo carregado, ndo é o mesmo conforme ha consumo de propelente e também quando
o0 mesmo atinge altitudes cujas condi¢des sao rarefeitas.

Figura 3.5 — llustracao da separacao de estagios na configuragcdo em série.

Fonte: Autor

A analise de veiculos multiestagio pode ser realizada de maneira semelhante aos
veiculos de estagio unico. Assim, utilizando a Figura 3.6 como auxilio, as Equagdes 3.23,
3.24 e 3.25 podem ser generalizadas para 0 uso de multiestagios em série.

Figura 3.6 — Generalizacdo de multiestagios.
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Fonte: Autor

Considerando a Figura 3.6, infere-se que a carga paga do primeiro estagio € soma
da massa dos estagios remanescentes, isto €, do estagio i, estagio i + 1, e estagio n
(incluindo My).

Destaca-se que M,; é a massa inicial total de um estagio i, considerando sua carga
paga efetiva; Mp, € a massa total do :-ésimo estagio apds burnout, considerando sua
carga paga efetiva; M € a massa do ultimo estagio, o que majoritariamente compreende
a massa da carga util; Mg; € a massa estrutural de um estagio i, incluindo a massa do
motor e sistemas de instrumentagao.
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Assim, considerando um estagio ¢ (1 < ¢ < n), tem-se que sua carga paga € a
soma de todos estagios subsequentes, portanto sua razao de carga paga 7;, € dada por

Mo(it1)
n=-——: (3.28)
Moy; — Moy(it1)
O coeficiente estrutural ¢; de um i-ésimo estagio é dado por
Ms;
6 =—-""—. (3.29)
Moy; — Moty
A razao de massa do i-ésimo estagio pode ser escrita como,
My,
i = ; 3.30
W= (3.30)
0 que implica na relagdo dada por
L+
gy = (3.31)
€ + 1

Com essas defini¢cdes, a Equacao 3.20 pode ser generalizada e ser escrita como,

=1
ou ainda,
AV, = weln (). (3.33)

=1
Deste modo, o AV total do veiculo € a soma de todos i-ésimos AV de cada estagio.
Se todas velocidades de saida v, s&o iguais, tem-se a Equacgéo 3.34

AV, = v.ln (H m) : (3.34)
1

onde Hi 11; € 0 produto das razées de massa dos estagios.

Nesse contexto, segundo Tewari (2007) a Equagéao do Foguete 3.33 ndo considera
perdas devido a gravidade, atmosfera, manobras e diferenga de pressao na tubeira, por-
tanto, deve-se adicionar uma margem na velocidade total obtida, de modo a compensar os
prejuizos nao avaliados. Tewari sugere que para insergdes orbitais em LEO deve-se adici-
onar cerca 1,5 km/s na velocidade aproximada requerida de 6rbita 8,0 km/s, totalizando
9,5 km/s. Na Tabela 3.2 pode-se observar alguns AV para missdes distintas.

Para veiculos com estagios em paralelo as equagdes acima sofrem pequenas mo-
dificagbes, elas ndo sdo apresentadas neste trabalho, pois fogem do escopo.
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Tabela 3.2 — AV necessario para algumas missoes.

Missao AV Unidade
Terra para LEO/GEO 9,1-125 km/s
Terra para Lua 13,5 km/s
Terra para Marte 17,5 km/s
Terra para Vénus 22 km/s

Fonte: Adaptado de (SUTTON; BIBLARZ, 2016)

3.4 PROPELENTES

A otimizagao do desempenho de um veiculo langador depende do tipo de prope-
lente adotado no projeto. No geral, a maioria dos motore foguetes utilizam dois tipos dis-
tintos de propelentes: sdlido ou liquido. Ha ainda variagdes, como os motores hibridos,
elétricos, nucleares e etc. A escolha do motor depende de fatores como custo, disponi-
bilidade de componentes, trajetéria de voo, desempenho do propelente e outros. Nesse
sentido o /,, exerce grande influéncia.

Segundo Buchheim (2007) um elevado I, pode ser obtido com altas temperaturas
e baixo peso molecular dos gases de exaustao. Para ser eficiente, no entanto, o prope-
lente deve produzir grande energia de combustao onde as moléculas dos produtos sejam
portanto, leves e simples. Fator importante também é a densidade do propelente, pois
interfere diretamente no tamanho dos tanques de armazenamento de combustivel.

3.4.1 Sdlido

O motor a propelente sélido (MPS) é de simples configuragdo, possuindo poucas
partes moveis, cuja principal é o sistema de controle de vetorizagao de voo que fica proximo
a garganta e antes do inicio da tubeira. Apresenta-se a ilustracdo de um MPS na Figura
3.7.

Segundo Griffin e French (2004) combustiveis so6lidos geralmente possuem grande
confiabilidade, elevadas razées de massa, dispensam o uso de alguns dispositivos moveis
e combustiveis com elevada densidade. No entanto, uma vez ignitado ndo ha controle da
combustdo no motor. Sdo comumente utilizados em aplicagdes que demandam elevada
capacidade de geracdo de empuxo, quando por exemplo, sdo utilizados como foguetes
auxiliares de langcamento (em inglés, boosters).
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Figura 3.7 — llustragao de motor a propelente sélido.
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Fonte: Autor

No topo do motor ha um ignitor, que € usado para liga-lo. Uma vez iniciada a
queima, a combustdo ndo pode ser interrompida até o completo consumo do propelente.
O grao nesses motores corresponde a cerca de 90% da massa total do veiculo. O gréo €
sélido, com uma superficie de queima onde o propelente é consumido. Exterior ao grao
localiza-se uma barreira de isolamento térmico, que protege o revestimento externo do
motor das temperaturas extremas e pressdes do motor do foguete.

Os graos de propelentes sélidos, ver Figura 3.8, constituem-se de materiais que
possuem a consisténcia elastica de uma borracha. Em geral, envolvem misturas entre
combustivel, oxidante, catalisadores, compostos aglutinantes, agentes de cura e aditivos.

Figura 3.8 — Formatos dos gréaos e seus perfis de queima.
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Fonte: Autor

A area de queima A, determinada em fungdo do formato do gréo, possui diferentes
configuragbes que implicam em diferentes perfis de empuxo e desempenho, tendo o for-
mato de um furo que vaza o propelente. O formato do furo determina se o perfil de empuxo
aumenta, diminui ou se mantém neutro durante a queima do propelente.

Segundo Turner (2009) a &rea de queima A,, Equacdo 3.35, atua governando a
vazo massica em um MPS 7 = A,p,r, onde r, = aP! é o coeficiente de taxa de
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queima, sendo os termos a e n determinados exclusivamente de maneira experimental.
Em funcao disto, neste trabalho a vazdo massica sera estimada de outra forma, como sera
discutido no capitulo seguinte.

m = AyppTs (3.35)

3.4.2 Liquido

Para fins de comparacao, aborda-se o motor a propelente liquido (MPL), que é mais
eficiente, no entanto a quantidade de componentes que o constitui torna-o consideravel-
mente mais complexo que o MPS, observe a Figura 3.9. Em geral, eles possuem tanques
de oxidante e combustivel, bombas do sistema de alimentagéo, valvulas, injetores e etc.
Os tanques sao responsaveis pelo armazenamento do propelente, que posteriormente sao
bombeados pelo sistema de alimentacdo para a camara de combustao. Na cadmara, o oxi-
dante e combustivel sdo misturados por meio de injetores que vaporizam a mistura na
exata razao estequiométrica para étima combustao.

Figura 3.9 — llustracao de um motor a propelente liquido.
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Fonte: Autor

Griffin e French (2004) destaca que propelentes liquidos possuem um alto I, con-
trole da combusté@o do propelente, da ignigao, da reignigao e do fluxo de propelente, além
de flexibilidade e precisdo na geracao de empuxo e menor tempo de queima. O controle
de ignicdo € uma das principais justificativas para utilizacdo desses motores em estagios
de insergéo orbital. Em complemento, Buchheim (2007) salienta que esses motores utili-
zam o oxidante e combustivel separados, ao contrario dos propelentes sélidos onde séao
misturados no gréao.

Atualmente muitos microlangadores utilizam configuragdes que incluem motores a
propelente liquido. O Brasil, por sua vez, ainda ndo opera motores a propelente liquido,
embora existam projetos em curso para utilizagao deles no futuro, como o motor L5 e L75.
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3.4.3 Razao de mistura

A razao de mistura O/F é determinada como a razao entre a massa do oxidante
pela massa do combustivel, configurando-se como importante parametro nas reagdes de
combustdo de motores foguete.

Nos motores a propelente sélido, a O/F é dada na propria composi¢do quimica
do propelente, que envolve oxidante, combustivel, aditivos e outros, conforme visto ante-
riormente. Ja nos motores a propelente liquido ela é realizada por meio de injetores, cuja
principal fungdo € introduzir combustivel e oxidante na razao adequada na cdmara de com-
bustdo. Isso é realizado com a atomizacao dos propelentes, que sdo quebrados em varias
particulas pequenas (gotas) e distribuidos para misturarem-se na razao adequada dentro
da camara de combustao. Nesse sentido, no MPL € possivel controlar a razao de mistura
conforme a necessidade de operacao.

Na Figura 3.10 pode-se observar a influéncia da razdo de mistura e do I, no de-
sempenho de um motor foguete a propelente liquido.

Figura 3.10 — Desempenho do I,, em varias combinagdes de propelente no vacuo.
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Fonte: (LEY; WITTMANN; HALLMANN, 2009)

Nota-se que o desempenho do motor € distinto para diferentes razdes de mistura.

3.5 CAMARA DE COMBUSTAO

A pressao na camara de combustdo P, possui papel fundamental no desempenho
e projeto do motor foguete, pois quanto maior sua intensidade melhor € a eficiéncia da
combustéo.
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No MPS a camara de combustao constitui-se como toda regiao que abriga o pro-
pelente sélido. Segundo Palmerio (2016) no MPS quanto maior a pressdo maior a massa
estrutural, pois a espessura do envelope deve garantir seguranca estrutural ao motor. Usu-
almente trabalha-se com pressées de até 7 M Pa em MPS. Por outro lado, no MPL a ca-
mara € bastante pequena comparada ao veiculo, portanto sua massa tem pouca influéncia.
Nesse caso as pressdes sao praticadas até 30 M Pa. A Figura 3.11 mostra o motor S43
do IAE, note que a regido cilindrica constitui-se como camara do motor.

No MPL a camara garante que os propelentes sejam injetados, atomizados, vapo-
rizados, misturados e queimados, isto €, passam pelo processo de combustdao gerando
produtos gasosos, que por sua vez sao acelerados e ejetados do veiculo em velocidades
supersénicas pela tubeira (SUTTON; BIBLARZ, 2016).

Figura 3.11 — Motor S43 em bancada de testes.

Fonte: (IAE, 2018)

Considerando a Equagao 3.11, Huzel e Huang (1992) define v, como produto de
dois parametros: a velocidade caracteristica c¢* e o coeficiente de empuxo C.,

v, = ¢ C,. (3.36)

Segundo Palmerio (2016) a ¢* quantifica o nivel de energia e qualidade dos prope-
lentes, e da camara de combustao e é dada por,

= (3.37)
2 |1
W [5]
onde v é razédo de calor especifico, R a constante dos gases ideais e T, a tem-

peratura na camara de combustdo. Portanto, ¢* é funcdo das propriedades dos gases
produzidos na saida da cAmara de combustao.
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Em relagéo ao C,., Palmerio (2016) afirma que o parametro € utilizado para medir
a qualidade da expansao dos gases por meio da tubeira. Indicando se ela esta ou nao
adaptada as condi¢cdes ambientes de operacao, sendo representada por

y+1 y—1
22 2 ]t PN\ | A |P—P,
= e 1—-1—= — | —— 3.38
co\itil) [C(R)EPET] e

onde, P; é a pressao na saida da tubeira, P, é a pressao ambiente e P. € a presséao

na camara e j—; € a razao de expansao da tubeira.

Esses parametros sao importantes e demonstram o funcionamento interdisciplinar
entre camara de combustao e tubeira, sobretudo pela mistura entre oxidante e combustivel
praticada no motor. De modo geral, eles influenciam na maximizagéo do I,.

3.6 TUBEIRA

Segundo Ley, Wittmann e Hallmann (2009) a principal funcéo da tubeira é realizar a
expansao dos gases de combustdo da melhor forma possivel, otimizando a velocidade de
exaustéo. Isso é possivel com a conversao da entalpia dos gases de exaustdo em energia
cinética, que por sua vez é responsavel pela geracao do empuxo, ver Equacao 3.4. Nesse
sentido Huzel e Huang (1992) destacam que as formas mais tradicionais de tubeira séo
construidas no formato convergente-divergente, também conhecido como bocal de Laval.
Na regido convergente ocorre uma diminuicdo da area da sec¢éo transversal até uma se-
¢ao minima conhecida como garganta. Ja na regidao divergente, aumenta-se novamente
de maneira gradual a area da secao transversal até a extremidade do bocal. Desta ma-
neira, é possivel aumentar a velocidade dos fluidos do regime sdnico na garganta para o
supersOnico na regiao divergente proporcionando velocidades extremamente altas para a
saida da atmosfera terrestre, ver Figura 3.1.

Atualmente os principais formatos de tubeira sdo: cénico, sino (em inglés, bell
nozzle) ou spike.

A tubeira de formato cénico é a mais simples de ser construida, segundo Huzel e
Huang (1992) ela é flexivel para alteragcdes nos projetos que envolvem necessidade de
modificar a razéo de expansao. O formato conico com angulo divergente de 15° tornou-se
um padrédo a ser utilizado em veiculos suborbitais de baixo custo. Todavia, para veicu-
los langadores de satélites atualmente opta-se pelo formato de sino, cujo desempenho é
significativamente superior.

Quanto a tubeira de sino, que lembra o dispositivo devido seu formato convergente-
divergente, Sreenath e Mubarak (2016) destaca o grande angulo de expansao logo apds
a garganta, com uma seguida suavizagao do angulo de contorno da tubeira até sua extre-



51

midade, que permite uma expansao quase uniforme dos gases expelidos. A maximizagao
do desempenho ocorre devido o formato parabdlico, que maximiza a componente axial da
velocidade de escape e produz um alto impulso especifico. Devido ao grande angulo de
expansao apoés a garganta, ocorre a formagao de ondas de choque, que constituem-se o
grande problema do projeto deste tipo de tubeira, tornando o projeto do contorno na tubeira
bastante complexo.

Para otimizagdo da complexidade das tubeiras de sino, foram desenvolvidos méto-
dos para um desenho otimizado de seu formato como: o Thrust-Optimized parabola (TOC).
Baseado no método das caracteristicas, nele as propriedades do fluido séo calculados em
diferentes pontos do escoamento. As ondas de expansao sdo modeladas continuamente,
cada uma curvando o fluxo de ar de maneira infinitesimal junto com o contorno da pa-
rede. I1sso maximiza o empuxo na saida da tubeira, com a saida uniforme dos gases. Um
problema deste método é a determinacao de tubeiras bastante longas e pesadas; e a Trun-
cated ideal contour (TIC), cujo principal objetivo é manter o desempenho obtido do TOC
com a redug¢ao do comprimento da tubeira (MURNAGHAN, 2019).

Por ultimo, a tubeira spike € a geometria teoricamente capaz de operar com maior
eficiéncia pela maior parte do voo, sobretudo em altas altitudes.

llustracdes dos tipos de tubeira sdo mostradas na Figura 3.12.

Figura 3.12 — Principais exemplos de tubeira.

Sino Conica Svike

Fonte: Autor

Considerando o aspecto de maximizacao da eficiéncia da tubeira, pode-se realizar
algumas observacoes considerando a Equacédo 3.4. Observando-a, percebe-se que du-
rante a ascensao de um veiculo no espacgo teremos trés condi¢des relacionadas aos ter-
mos de pressao: super-expandido P < P,; idealmente expandido P; = F,; e sub-expandido
P,>P,.

1. A condigédo super-expandido comumente ocorre em baixas altitudes e & extrema-
mente indesejavel, pois reduz a maximizagdo do empuxo gerado no veiculo devido a
constituicao de termo negativo na Equagao 3.4.

2. A condicao idealmente expandida é a condi¢ao ideal para maximo desempenho do
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motor. Essa situagado ocorre apenas em limites bem definidos da trajetéria de voo, de-
vido a variacao de pressao da atmosfera e das caracteristicas da tubeira do foguete.
Por isso, segundo Griffin e French (2004) uma maneira de lidar com esse cenario é
realizar um compromisso na atuagao da tubeira, operando-a o quanto for possivel em
uma condicao levemente sub-expandida, cujos efeitos danosos sao inferiores que na
condicao super-expandida.

3. Segundo Griffin e French (2004) a condi¢cao sub-expandida também é uma condi¢ao
indesejavel e indica a falha de expansao dos gases na saida, dessa maneira forma-se
a pluma de escape dos gases ap0s a saida da tubeira, consequentemente reduzindo
a maximizagao de Fr.

Pode-se observar uma ilustragéo fisica dos eventos na Figura 3.13.

Figura 3.13 — Condi¢des de expansao dos gases na saida da tubeira.

Fonte: Autor

Quanto ao comprimento das tubeiras, destaca-se a razdo de expansao A,/A, (ra-
za0 entre a area da saida da tubeira pela area da garganta) parametro bastante importante,
pois deve-se escolher uma expansao que propicie a P, ideal na regido escolhida para ma-
xima eficiéncia. No primeiro estagio quando a variacao da pressao ambiente é significativa,
a determinacdo da A, é fundamental para determinar a 6tima P, de modo que seja alcan-
¢ada em torno da regido de maxima pressao dindmica max-() para que o veiculo tenha o
melhor desempenho na regido de maior arrasto aerodinamico D.

Na regidao de mazx-() o veiculo experimenta as maiores cargas de pressao dina-
mica ¢ influenciada pelas condi¢cdes atmosféricas. Deseja-se atravessa-la o mais rapido
possivel, mas antes que o foguete realmente alcance sua maxima aceleracao.



4 CONCEPCAO DE MICROLANCADOR

Nesta secao é apresentado um estudo preliminar envolvendo diferentes combina-
cbes de motores foguetes desenvolvidos no Brasil, por meio da andlise de AV. Essa
analise determinou um veiculo de referéncia, que posteriormente é utilizado como orien-
tacdo para modelagem por engenharia reversa de uma proposta conceitual de um novo

VLM.

4.1 METODOLOGIA

A Tabela 4.1 mostra uma contextualizagcao da metodologia utilizada para concep¢ao

de um novo veiculo langador de microssatélites.

Figura 4.1 — Metodologia de projeto.
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4.2 CONCEPCAO PRELIMINAR DO VEICULO LANGADOR

Na Tabela 4.1 sdo mostrados os requisitos determinados para o novo VLM que
sera desenvolvido nas préximas secoes. Esses parametros foram escolhidos conforme as
abordagens desenvolvidas ao longo do texto, como o AV minimo para uma insergao em
LEO e massa de carga util de microssatélite tradicional. Além disso, destaca-se a massa
de propelente total do veiculo, que neste caso deve ser inferior a massa de propelente total
estimada para o VLM-1 (assumindo que o VLM-1 utiliza o mesmo propelente do VLM a ser
apresentado ao final do trabalho).

Tabela 4.1 — Requisitos do novo VLM.

Parametro Valor Unidade
AV > 9,1 km/S
My, 50 kg
Mp < 24810 kg

Fonte: Autor

A concepcgao preliminar do VL partiu de uma revisdo acerca dos principais mo-
tores foguetes desenvolvidos no Brasil, com objetivo de angariar seus respectivos valo-
res de massa estrutural, massa de propelente e impulso especifico, tendo em vista que
constituem-se parametros fundamentais em estudos preliminares utilizando a Equagéo do
Motor Foguete 3.28. A Tabela 4.2 mostra as caracteristicas dos MPS disponiveis no pais.

Tabela 4.2 — Parametros de motores desenvolvidos no Brasil.

Motor S20 S30 S31 S33 S40E S40T S43 S44 | Unidade
Mg 320 250 240 55 620 890 1440 115 kg
Mp 242 875 670 340 4240 4445 7150 810 kg
I, 259 263 260 274 269 275 280 280 S

T, 18 29 155 49 50,6 56 66 62 S

Fonte: Adaptado de (PALMERIO, 2016)

Esses motores foram extensivamente utilizados em veiculos suborbitais nacionais,
como o Sonda IlIA, VSB-30, VS-40 e VS-43 (PALMERIO, 2016). Nesse sentido, foram
realizados estudos para avaliar o AV de cada um deles para uma insergao orbital em
LEO, ver Tabela 4.3.

Nota-se que nenhum deles possui 0 AV minimo necessario para uma insergao
orbital em LEO com os valores sugeridos por Tewari (AV = 9,5) ou Sutton (AV =~ 9, 1).

A partir desse resultado, foi realizada a combinagao de diferentes motores para trés
estagios, de modo que fosse possivel observar as estimativas de AV de novos veiculos



Tabela 4.3 — Configuragdes dos principais VS brasileiros e respectivos AV'.

Veiculo SIIA VSB-30 VS-40 VS-43 | Unidade
12 Estagio S30 S31 S40 S43 -
2° Estagio S33 S30 S44 S44 -
AV 5,98 4,5 8,1 8,65 km/s

Fonte: Autor

Tabela 4.4 — Configuragdes avaliadas com trés estagios.
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com uma carga de 50 kg. Os resultados do estudo preliminar sdo mostrados na Tabela
4.4.

Veiculo VLM-F1 VLM-F2 VLM-F3 VLM-F4 VLM-F5 VLM-F6 | Unidade
12 Estagio S43 S40T S43 S43 S43 S43 -
2° Estagio S30 S43 S44 S40T S40E S40E -
3¢ Estagio S33 S44 S33 S44 S33 S44 -
AV 9,32 9,61 9,81 9,95 10,10 10,17 km/s

Fonte: Autor

Com a combinacéao de seis veiculos distintos, analisou-se a variacdo de M, a ser

Figura 4.2 — AV x M|, dos veiculos preliminarmente estabelecidos.
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Fonte: Autor

transportada pelos veiculos, para observar a mudanga de AV dos mesmos, ver Figura 4.2.
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Com esses resultados, foi possivel comparar maiores capacidades de transporte de
carga util pela quantidade de combustivel total a ser consumido pelos veiculos , limitado a
um AV =9.5 km/s.

Os resultados da Figura 4.3 mostram a relagao entre a quantidade de propelente
utilizado por capacidade de transporte de carga util do foguete.

Figura 4.3 — Mp x M|, dos veiculos estabelecidos.

110 T T T T T T T T
® VLM-F1
® VLM-F2
1007 @ vLM-F3 ]
VLM-F4
VLM-F5
90 VLM-F6 T
—~ 80 8
(@)]
<
—
= 70t H
o
60 8
o
50 8
40 .1 1 1 1 1 1 1 1
08 085 09 095 1 1.05 11 115 1.2 1.25
M, (kg) x 104

Fonte: Autor

Analisando a Figura 4.3 nota-se que os veiculos VLM-F1 e VLM-F3 possuem mas-
sas de propelente semelhante, com capacidade de transporte de carga util cuja diferenca
€ de aproximadamente 25 kg. Os demais veiculos possuem um acréscimo de aproxima-
damente 30% na massa total de propelente, o0 que representa praticamente uma diferenca
de quatro toneladas. Porém, esse aumento significativo de propelente néo representa au-
mento relevante de carga paga.

O VLM-F3 com Mp =~ 8300 kg transporta M ~ 64 kg, enquanto o VLM-F2 com
Mp =~ 12500 kg transporta M; ~ 58 kg € o VLM-F4 e VLM-F5 com respectivamente,
Mp ~ 12500 kg e Mp ~ 11800 kg transportam M ~ 82 kg.

Na Tabela 4.5 é possivel observar que os veiculos VLM-F3 e VLM-F1 possuem os
valores que melhor se aproximam das melhores distribuicdes de razao de carga util n para
um foguete, que para o caso de trés estagios € n; = 1/3,7m2 = 1/3 e n3 = 1/3. Nota-se
também que esses veiculos possuem as melhores y. para o primeiro estagio, o que otimiza
o desempenho do VL. Porém, somente o VLM-F3 atende o requisito de carga paga.

Por outro lado, o VLM-F6 também é bem eficiente quando comparado aos veicu-
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los que possuem distribuicao de massa de propelente semelhante, mas aplica-se a uma
massa de carga util maior e possui muito mais propelente que o VLM-F3.

Portanto, com a andlise da Figura 4.3 e Tabela 4.5, depreende-se que o VLM-F3
consegue transportar uma carga Util com massa semelhante aos veiculos que possuem
maior massa de propelente, o que infere em maior economia de propelente e custo de
lancamento. Deste modo, decidiu-se utilizar o veiculo VLM-F3 como referéncia para a
sequéncia do projeto. Deste modo, a partir deste ponto a proposta de um novo veiculo é
baseada exclusivamente nele.

Tabela 4.5 — Coeficientes das seis configuragdes avaliadas.

Veiculo 12 Estagio 2° Estagio 3¢ Estagio

Coeficientes m €1 1 72 €2 2 73 €3 M3
VLM-F1 0,1828 0,1676 3,37 0,3956 0,2222 2,25 0,1266 0,1392 4,23
VLM-F2 1,7929 10,1668 1,4252 | 0,1135 0,1676 3,9607 | 0,0541 0,1243 5,9091
VLM-F3 0,1595 0,1676 3,5445 | 0,4811 0,1243 2,4464 | 0,1266 0,1392 4,2381
VLM-F4 0,7346 0,1676 1,9226 | 0,1828 0,1668 3,3834 | 0,0541 0,1243 5,9091
VLM-F5 0,6175 0,1676 2,0602 | 0,0916 0,1276 4,9803 | 0,1266 0,1392 4,2381
VLM-F6 0,6792 0,1676 1,9830 | 0,2007 0,1276 3,6577 | 0,0541 0,1243 5,9091

Fonte: Autor

E também importante destacar que quando observa-se os dados de massa da con-
figuragdo VLM-F3, utilizando a Tabela 4.2, nota-se que o veiculo possui cerca de 1/3 da
massa de propelente do VLM-1.

4.3 ASPECTOS GEOMETRICOS

Com o modelo VLM-F3 definido, apresenta-se na Tabela 4.6 os principais dados
relacionados ao desempenho dos estagios que o compdem, somado as suas principais
caracteristicas geométricas.

Os motores S43, S44 e S33, constituem-se respectivamente o primeiro, segundo e
terceiro estagio do veiculo.

Por meio do estudo preliminar de AV infere-se que o VLM-F3 ja garante uma inser-
¢éo orbital em LEO com carga paga de 50 kg.

E importante destacar que o VLM-F3, nada mais é que o VS-43 acrescido de um
terceiro estagio, cujo motor utilizado € o S33. Isso demonstra que ao invés de investir no
atual projeto VLM-1, o governo brasileiro poderia ter optado por investir em modernizacdes
dos motores S43, S44 e S33, 0 que também poderia garantir acesso ao espacgo pelo pais.
Também pode-se destacar que esses motores foram também utilizados no VLS-1'.

As primeiras configuracdes do VLS-1 eram constituidas dos motores: S43, S40TM, S44, S33.
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Tabela 4.6 — Principais dados de desempenho e de geometria do modelo VLM — F'3.

Motor S43 S44 S33 | Unidade
L 7,38 1,710 1,266 m
d 1,007 1,009 0,665 m

Mg 1440 115 55 kg
Mp 7150 810 340 kg
I, 280 280 274 s
T, 62 66 49 s

Fonte: Adaptado de (PALMERIO, 2016)

4.4 MODELAGEM DE NOVO VEICULO

A partir desse ponto serd abordada a concepcao de um novo VLM, baseado na
configuragcéo do veiculo VLM-F3. Isso é realizado para demonstrar os principais conceitos
envolvidos na concepc¢ao de motores foguete. Para isso utiliza-se engenharia reversa com
a utilizacado dos principais parametros dos motores de referéncia, de modo que se forme
um conceito, que por meio de simulagdes de inser¢do orbital, demonstre a factibilidade de
acesso ao espago do Brasil pelo seu uso.

Como adota-se uma engenharia reversa foi buscado garantir semelhancas de de-
sempenho e geometria com 0s atuais motores a propelente sélido disponiveis no Brasil.

4.5 ROCKET PROPULSION ANALYSIS

Para a concepcao de motores foguetes semelhantes aos do veiculo de referéncia,
utilizou-se o software RPA © (Rocket Propulsion Analysis?), um programa que permite ana-
lises termodinamicas e predicao de desempenho em motores liquidos, sélidos e hibridos
com inclusédo de poucos dados. Para propelentes solidos os dados foram validados com
comparagdes em relagéo ao motor P80 do langador francés VEGA, cujas estimativas de I,
tiveram erro de 1,7% (ALEXANDER PONOMARENKO, 2019). Nesse sentido, destaca-se
algumas de suas vantagens:

» Uso da teoria de minimizagdo da Energia Livre de Gibbs para obter os produtos da
combustgo;

« Otimizagdo de razbes de mistura de propelentes para obter maximo I,;

2Versao utilizada: RPA © v.2.3 Standard Edition.
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Analises de desempenho por variagao da altitude;

» Determinacao das dimensdes da camara para uma determinada tragdo, vazao mas-
sica ou didmetro da garganta;

Andlises termodinamicas da camara e tubeira; e
» Concepgao de uma tubeira de contorno utilizando o método das caracteristicas.

A Figura 4.4 mostra um esquema que representa a manipulacédo de dados no soft-
ware, cujas variaveis de entrada e saida sao discutidas nas subsecdes 4.5.1 € 4.5.2.

Figura 4.4 — Diagrama com parametros do RPA.

'/ Entradas \‘

Motor Propelente Tubeira
L O/F A
Fr (P,) / A
i Oxidante | — A,
i Combustivel P.
o <
Nl ~

f Saidas

Desempenho

Design

Fonte: Autor

Também decidiu-se utilizar o RPA © porque o programa fornece uma estimativa ge-
ométrica e de massa para o motor. Porém, como os contornos séo para um MPL, eles
foram adotados exclusivamente como estimativas, e usados para concepgdao em CAD do
veiculo. Isso também foi realizado devido a inacessibilidade de parametros especificos de
motores do IAE, devido a confidencialidade dos projetos. A regido da camara de combus-
tao fornecida pelo RPA © foi adotada hipoteticamente como uma regiao de recirculagao,
onde aumenta-se o tempo de queima do propelente para ser obtida uma queima mais
completa. Também definiu-se essa regido como comprimento do controle de vetorizagao
de voo L,. Portanto, L, ~ L..
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4.5.1 Entradas

Na entrada, é possivel inserir condicbes do motor como a pressdo na camara de
combustao P., a forga de tragdo Fr em uma determinada altitude de 6tima expanséo in-
serindo a pressdo atmosférica F,, a vazdo massica 1 e o didmetro da garganta d,, esses
ultimos trés parametros sao optativos, permitindo a utilizagdo de somente um parametro
por simulagdo. A respeito do propelente escolhe-se a combinacdo, monopropelente ou
bipropelente, a razdo de mistura O/F, o oxidante e o combustivel. Ha ainda a opgéo de
solicitar otimizagao para a O/F 6tima. Por Ultimo na tubeira, deve-se determinar um pa-
rametro que deseja-se obrigatoriamente alcancar, como a pressao na saida P;, a razao
de expansao A;/A, ou a razéo de pressbes P./P;. Para as simulagdes deste trabalho
trabalhou-se exclusivamente com a P, e A;/A,.

Para obter motores semelhantes a referéncia, as entradas do RPA © deverao ser
parametros baseados nos motores originais do IAE.

4.5.2 Saidas

Nos resultados € possivel observar varios dados termodindmicos do motor, tanto na
camara, garganta ou tubeira, como, temperatura, densidade, pressao, numero de Mach,
entropia, entalpia, velocidade e etc. No entanto, o escopo deste trabalho limita-se a dis-
cutir os principais parametros de saida que influenciam majoritariamente na eficiéncia do
motor, consequentemente no desempenho do veiculo, pois, serdo os principais dados a
serem utilizados no modelo propulsivo das simulagées de mecénica de voo. Quanto ao
I,, é possivel observa-lo em duas condigbes: tedrica, onde o programa realiza estimativas
tedricas; e estimada, onde o programa considera algumas perdas durante a operagao.

No RPA tem duas abas de saidas principais: primeiro andlises de desempenho,
nela monitorou-se principalmente a altitude que ocorre a 6tima expanséao da tubeira e sua
respectiva pressio atmosferica F,, além do I,, nesta condigdo; segundo o design, nela €
apresentado um esbog¢o geométrico do formato do motor, onde tem-se os comprimentos
da tubeira [;, da camara de combustao /. (note que adotamos [/, =~ [.), os diametros da
camara d., garganta d, e saida d,, entre outros.

4.6 ESTIMATIVAS UTILIZADAS PARA CONCEPCAO DO VEICULO LANGADOR

Nesta secéo é realizado um estudo acerca dos principais parametros praticados
em MPS desenvolvidos pelo IAE. De modo que os dados inseridos no RPA © sejam se-
melhantes aos praticados em motores reais, sobretudo nos motores S43, S44 e S33, que
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constituem o veiculo de referéncia VLM-F3.

4.6.1 Impulso especifico

Neste projeto busca-se obter I, com resultados semelhantes aos apresentados na
Tabela 4.6. Nesse sentido, realizou-se pesquisas com intuito de esclarecer os propelen-
tes utilizados nos foguetes brasileiros, a for¢ca de tracao, pressdes na camara, razdes de
expansao e etc.

4.6.2 Forca de tracao

A forga de tragado F7r tomada como orientagao é baseada em condi¢ao de operagéo
no vacuo, conforme Tabela 4.7.

Tabela 4.7 — ' méaxima no vacuo dos motores de referéncia.

Motor S43 S44 S33 | Unidade
Fr 340,0 39,0 21,8 kN

Fonte: Adaptado de (PALMERIO, 2016)

4.6.3 Propelentes

Em geral, os foguetes brasileiros utilizam Propelente Sélido Compésito (PSC). Car-
doso et al. (2019) destaca que o PSC é uma mistura complexa e estavel, tendo como
fase continua uma matriz polimérica e na fase descontinua um sal inorgadnico como oxi-
dante, rico em oxigénio, e um aditivo metalico para aumentar a temperatura dos gases da
combustao e, consequentemente a eficiéncia energética do motor.

Nesse sentido, Palmerio (2016) afirma que o principal propelente sélido utilizado
nos foguetes brasileiros consiste na mistura entre: perclorato de aménio (PA, N H,Cl1O,),
polibutadieno hidroxilado (PBLH, (CyHg)500OHs) e pd de aluminio (AL, Al). Esse tipo de
combustivel é mais conhecido em inglés como HTPB/AP/AL.

O polibutadieno hidroxilado (HTPB), desempenha papel de combustivel e matriz po-
limérica, atuando como ligante (em inglés, binder), aglutinando a carga sélida para formar
um material coeso e com resisténcia mecanica suficiente para suportar os esforgcos em que
o propelente é submetido durante manuseio, transporte, armazenamento, ignigéo e voo. O
perclorato de aménio (em inglés, Ammonium Perchlorate - AP), é utilizado como oxidante,
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sendo rico em oxigénio e estavel em choques mecanicos. O p6 de aluminio, por sua vez, €
utilizado como aditivo metalico para aumentar a energia entregue pelo motor, contribuindo
para o aumento da temperatura, densidade e vazdo de massa dos gases de combustédo e
também tem fungao de estabilizar o processo de queima contra instabilidades.

E salientado ainda por Cardoso et al. (2019) que o PSC apresenta uma concentra-
¢ao massica significante de oxidante, com participagdes inferiores de aglutinantes polimé-
ricos e aditivos metélicos, conforme pode-se observar na Tabela 4.8.

Marc Bulcher (2018) destaca que em misturas envolvendo PBLH, PA e AL, deve-se
utilizar uma razdo de massa de no minimo 15% de PBLH para garantir uma aglutinacao da
massa do propelente e 85% de PA com AL.

Na Tabela 4.9 temos as principais propriedades dos elementos.

Tabela 4.8 — Formulagao tipica de PSC usado pelos foguetes do IAE.

Componente Concentracao (m/m%)
Aglutinante polimérico (PBLH) 10a 15
Oxidante (PA) 60 a 80
Aditivo metalico (AL) 10a 15
Agente de cura (Outros) Variavel em fungao da razao molar NCO/OH
Aditivos (Outros) <5

Fonte: Adaptado de (CARDOSO et al., 2019)

Tabela 4.9 — Principais propriedades do propelente PBLH/PA/AL.

Elemento AL PA PBLH Unidade
p 2700 1950 930 kg/m3
AH; 0 -295,77 23,99 KJ/mol
M, 26,98 117,49 2766 u
Formula Al NH.ClO, (C4Hg)500Ho -

Fonte: Autor

Ainda no contexto da Tabela 4.9 é importante destacar que a baixa massa molecular
M, do AL e PA contribuem para a produ¢ao de uma c¢* maior.

A Figura 4.5 mostra uma analise avaliativa do desempenho de um motor com ausén-
cia e presenca do aluminio como aditivo metalico. Pode-se notar que conforme ¢é inserida
e aumentada a propor¢ao de aluminio o impulso especifico se eleva, o que demonstra a
importancia do AL em propelente sélidos que envolvem PA/PBLH. Todavia € importante
destacar que o uso de AL infere no acumulo de metal nas tubeiras, o0 que constitui uma
desvantagem em suas aplicacoes.
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Figura 4.5 — Avaliacao do uso de AL como aditivo metalico.
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Fonte: Autor

Na modelagem utilizando o RPA © desconsiderou-se os agentes e aditivos da
mistura devido a inacessibilidade da real formulacdo usada nos motores de referéncia.
Além disso, destaca-se que por limitagdo da versdo estudantil do software, exclusiva-
mente nas simulagdes para modelagem do motor, utilizou-se somente a mistura PA/PBLH,
ausentando-se o AL.

4.6.4 Razao de mistura

Na Figura 4.5 nota-se que para o propelente PBLH/PA e/ou PBLH/PA/AL a razao
6tima encontra-se em torno de 7 a 9. Portanto, neste estudo foram consideradas O/F
nesta faixa, de modo que fosse obtido os melhores resultados da combustdo. Também
utilizou-se a opcao de otimizacao da razdo de misturas disponivel no software.

4.6.5 Pressao da camara de combustao

Para preservar as caracteristicas de desempenho dos motores de referéncia, a es-
colha da presséo na camara foi fundamental. Utilizou-se parametros da camara baseados
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no VLS-1, que utiliza os motores S43° e S44* (GONCALVES; JR.; SAKAI, 2003). Exclusi-
vamente para o veiculo S-33 realizou-se estimativa pessoal* por auséncia de referéncias.
Nesse contexto, adotou-se uma P, menor para o terceiro estagio para diminuir a massa
estrutural do mesmo. A Tabela 4.10 mostra as pressdes do projeto.

Tabela 4.10 — P, dos estagios de referéncia.

Motor S43 S44 S33 | Unidade
Pc 5,8 4,1 1,8>’< MPa

Fonte: Autor

4.6.6 Pressao de saida na tubeira

A pressao na saida do bocal da tubeira P, é parametro extremamente importante
no projeto de um motor, pois deseja-se projeta-lo para condicao idealmente expandida,
como visto na Sec¢ao 3.7. Essa igualdade entre pressdes é conhecida como condicdo de
projeto.

A condigao de projeto do primeiro estagio foi escolhida pela altitude habitual que
veiculos langadores alcangam maz-@). O veiculo Electron, da empresa neozelandesa Roc-
ketLab atinge maz-() em aproximadamente 11,6 km de altitude (P, = 20,58 kPa).

As condigdes de projeto do segundo e terceiro estagios foram baseadas no perfil
de voo do VLS-1 (AEB, 2018). A P, do segundo estagio foi determinada por uma altitude
média entre a separacao do primeiro estagio e fim de queima do segundo estagio do VLS-
1. A P, do terceiro estagio seria determinada por uma altitude média entre a ignicao do
terceiro estagio e separacao do terceiro estagio do VLS-1, no entanto devido limitagcoes
do RPA ©, que considera dados atmosféricos somente até 86 km de altitude, decidiu-se
determinar a condicado de projeto dessa ultima altitude. Nesse sentido é preciso destacar
que a partir de aproximadamente 50 km de altitude a pressdo do ar torna-se bastante
rarefeita, com variagdes infinitesimais conforme aumenta-se a altitude. As condi¢des de
projeto sdo mostradas na Tabela 4.11.

Tabela 4.11 — Condi¢des de projeto.

Estagio 12estagio 22estagio 32estagio | Unidade
H 10 50 86 km
P, 26,4363 0,0759 0,0003 kPa

Fonte: Autor

3P, do S43 baseada em dado fornecido por: http://www.astronautix.com/s/s-43.html
4P, do S44 baseada em dado fornecido por: http://www.astronautix.com/s/s-44.html
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A Figura 4.6 mostra como a variagdo da pressao de saida da tubeira influencia no
I, do motor. Quanto menor a P, maior o I, do motor foguete.

Figura 4.6 — Influéncia da presso de saida no I;,,.
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Fonte: Autor

Ao fim da préxima secao, compare as Figuras 4.6 e 4.7. Note a importancia da
razdo de expansao na determinagao da condicao de projeto.

4.6.7 Razao de expansao

As razdes de expansdo adotadas para o motor S43° e S44° foram obtidas na inter-
net, e por auséncia de referéncias a razédo do S-33 foi uma **estimativa do autor. Praticou-
se um valor semelhante ao segundo estagio, pois geralmente os ultimos estagios de veicu-
los langadores possuem caracteristicas semelhantes. As razdes sdo mostradas na Tabela
4.12.

°A,/A, do S43 baseada em dado fornecido por: http:/www.astronautix.com/s/s-43.html
64,/A, do S44 baseada em dado fornecido por: http:/www.astronautix.com/s/s-44.htm|
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Tabela 4.12 — Razdes de expansao dos estagios de referéncia.

Motor S43 S44 S33
A /A, 12,82 66 60

Fonte: Autor

A Figura 4.7 apresenta a variagéo do I,, para uma faixa de razio de expanséo de
0 a 100, adotando as pressdes da camara dos motores de referéncia.

Figura 4.7 — Avaliagdo do ganho da razdo de expansao.
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Fonte: Autor

No gréfico superior nota-se que conforme aumenta-se a razao de areas aumenta-se
o I,,, explicitando o beneficio de elevadas expansdes de area.

Para motores operando em altitudes elevadas (H > 100 km) a pressao € bastante
rarefeita e o empuxo aumenta proporcionalmente a razdo de expansdo. Nesse caso, é
necessario realizar um compromisso, de modo que a expansao ocorra até que o peso adi-
cional praticado por ela custe mais que o desempenho extra propiciado pelo seu aumento.
Por essa razao, a tubeira de estagios inferiores possuem razées de areas menores que
dos estagios superiores, como os utilizados para insercao orbital.
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4.6.8 Vazao massica

A vazao massica m = %—f dos motores de referéncia foram estimados fazendo
uma simples raz&o da massa de propelente M p do estagio pelo seu tempo de queima 7.
Assim, chegou-se nas vazdes da Tabela 4.13. Nas simulagdes buscou-se preservar essas
vazGes massicas nos novos motores, de modo que as massas de propelente e tempo
de queima fossem semelhantes aos estagios de referéncia. Nesse sentido, é importante
destacar que a vazdo massica determina a A,, o que influencia diretamente na razdo de
expansao.

Tabela 4.13 — Vazao massica dos estagios de referéncia.

Motor S43 S44 S33 | Unidade
m 115,322 12,272 6,938 kg/s

Fonte: Autor

4.6.9 Grao

Em relacdo ao formato de grao dos motores, decidiu-se utilizar duas configuragdes
distintas: escolheu-se o formato de furo interno para o primeiro estagio, devido a queima
progressiva onde o empuxo é maximo préximo ao final da queima, permitindo maxima
tracdo em torno na regiao de maz-(Q); e o formato completo, devido a queima neutra, que
satisfaz um bom desempenho em condic¢des rarefeitas. O formato dos gréos para cada um
dos estagios € mostrado na Figura 4.8.

Exclusivamente no primeiro estagio, o formato de “furo” do grdo pode ser estimado
como um cilindro oco, ver cilindro a esquerda da Figura 4.8. Assim, para calcular o didmetro
interno do gréo d;, usou-se uma relacao envolvendo o volume V' de um cilindro oco, onde
d. € o didmetro externo do gréo, L, o comprimento do gréo, Mp a massa do grao (isto e,
propelente) e p, a densidade do gréo,

V = (R~ R})L.

AMp (4.1)

d; = [d?— :
PyT Ly

e

Sabendo que o propelente envolve a mistura de varios elementos, a densidade
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média do gréo p, € calculada como,

Mp — Mpo + Mppin + Moy Mpa + Mppip + My

:VP_ ‘/Zlia+‘/;9blh+‘/¢1l _%_FM My’
Ppa Ppblh Pal (42)
ppappblhpal(Mpa + Mpblh + Mal)

" ppvinPatMpa + PpaparMppin + PpapppinMar’

Pp

Figura 4.8 — Formato dos graos escolhidos e perfil do empuxo na queima.

1° Estagio 2°/3° Estagio

Y
Y

Fonte: Autor

Nesse caso, M,,, My, € M, s&o as massas de cada um dos elementos na mistura
do propelente. A soma delas resulta na massa total do propelente do estagio.

No segundo e terceiro estagio o formato do grao € semelhante a de um cilindro
simples, ver lado direito da Figura 4.8. Neste caso utilizou-se uma estimativa levando
em consideracao o volume do cilindro com objetivo de obter o comprimento dos graos
respectivos desses estagios. Assim,

V =7RL,,
_ 4Mp (4.3)
a ppmdz

g

O d. foi utilizado como entrada para garantir um formato aerodinamico uniforme do
veiculo, de modo que as variagdes geométricas transversais fossem semelhantes ao longo
do voo.

4.6.10 Estrutura

No projeto estrutural do veiculo, focou-se no projeto do envelope do motor dos esta-
gios e na avaliagdo de sua integridade estrutural por meio de critério de falha para pressao
interna.
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Costa (2003) afirma que o IAE utilizou envelopes metalicos de ago intensivamente
nos primeiros VS brasileiros, como o Sonda Il e Sonda Il que usavam aco AISI 4140
e 0 Sonda IV com aco AISI 4130, porém com objetivo de reduzir tolerancias a fraturas
o veiculo passou a utilizar o ago 300M. Por outro lado, o uso de materiais compdsitos
também passou a ser praticado inicialmente com os motores S44, concebido com fibras
de aramida com resina epoxi. Destaque também vale pro S33 fabricado com fibras de
carbono e resina epoxi. A Tabela 4.14 mostra propriedades de algumas ligas utilizadas
pelo IAE.

Tabela 4.14 — Principais materiais metalicos utilizados pelo IAE.

Material AISI 4140 AISI 4340 AISI300M Ti-6AL-4V o+ 3 | Unidade
p 7850 7850 7730 4400 kg/m?
Oc 860 1420 2020 1280 MPa
F, 0,10 0,180 0,261 0,29 MPa.m?3/kg

Fonte: Adaptado de Costa (2003)

Decidiu-se optar pela aplicagdo de um material metalico nas estimativas deste
trabalho, devido a maioria dos foguetes a propelente sélido utilizarem essa opg¢ao no
pais. Nesse contexto, o pais possui alta competéncia na aplicabilidade de agos de ultra-
resisténcia. Por outro lado, possui bastante dificuldade para obtencdo de matérias primas
de fibras de alto desempenho para aplicacao de materiais compésitos (PALMERIO, 2016).
Nesse contexto, Costa (2003) destaca que a principal propriedade a ser considerada no
projeto de um envelope é a forca especifica F., devido a necessidade de elevada resis-
téncia estrutural nas paredes do motor aos carregamentos produzidos pela queima do
propelente sélido e a redugdo de massa.

Observando a Tabela 4.14, nota-se que a liga de titanio possui a melhor forca espe-
cifica entre os materiais ducteis aplicados nos VS nacionais. Além de possuir menor densi-
dade em comparacao com as ligas de aco. Além disso a tenséo de ruptura o, constitui-se
meio tempo, comparando-se com os demais materiais. Por essas razbes adotou-se a liga
Ti-6AL-4V « + [ nos trés estagios do veiculo.

O envelope do motor foi aproximado como um vaso cilindrico pressurizado de pa-
rede fina, ver Figura 4.9.

Segundo Budynas e Nisbett (2011) quando a espessura de um vaso de pressao
cilindrico é cerca de um vigésimo de seu raio, a tensao radial resultante da pressurizagao
do vaso € bem pequena comparada a tangencial, assim as tensoes internas longitudinal o;
e tangencial o, podem ser calculadas como,

(4.4)
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P.R,
123
onde R, é o raio do gréo e t; a espessura do envelope do motor.

: (4.5)

O =

Figura 4.9 — llustragcéo de vaso de parede fina com tensdes longitudinal e transversal.

L //,— R, + t
Oy s
Ot tk —
Z >

Utilizou-se o critério de Falha de Von Mises para materiais ducteis, dado por

Fonte: Autor

Com = \/012 + 02 — 0,0 (4.6)

O critério prediz que o escoamento de um material ocorre quando a tensdo equi-
valente de Von Mises o,,,, € maior que a tensao de falha/ruptura do material o., logo para
satisfazer a seguranga da estrutura o0,,, < o.. Foi adotado ainda um fator de seguranca
de F'S = 1,25, que é um valor comumente aplicado em projetos de envelopes de motores
sélidos. Portanto,

Oe

FS < . (4.7)

Uvm

A massa do envelope do motor Mg,, também foi estimada com a Equacéo 4.1, de
modo que R, seja somado a t, € o raio interno R; seja considerado como o raio externo
do grao,

Mgy = po|(Re +t1)* — RZL. (4.8)

A espessura foi determinada de modo que a tens&o de Von Mises atendesse o fator
de seguranca.

Neste caso, R, + t; constitui-se como o raio do estagio e R, como o raio interno do
envelope.



5 VEICULO LANCADOR DE MICROSSATELITES - TUPI

Nesta secao é apresentada a concepcgao do veiculo langador, que sera chamado
de VLM-TUPI. Nos préximos paragrafos sdo apresentados os dados de desempenho e
geometria do VL. Por fim € mostrado um estudo de insercao orbital.

5.1 DESEMPENHO

Como esperado, as simulagdes realizadas no RPA © retornaram motores com ca-
racteristicas de desempenho semelhantes aos motores S43, S44 e S33, ver Tabelas 5.1 e
5.2. A nomenclatura dos novos motores € uma homenagem aos nomes histéricos do Bra-
sil, sendo eles: MPS-PD, em homenagem a Pindorama; MPS-VC, em homenagem a Vera
Cruz; e MPS-BR, em homenagem ao Brasil. Eles respectivamente aplicam-se no primeiro,
segundo e terceiro estagio do VLM-TUPI, cujo nome é homenagem a lingua nativa dos
povos que habitavam o pais durante seu descobrimento.

Na Tabela 5.1 nota-se que o desempenho’ tedrico no vacuo I,,, dos motores foi
bastante superior aos impulsos especificos dos motores desenvolvidos pelo IAE, mostra-
dos na Tabela 4.6. Essa diferenca envolve dois aspectos: primeiro, os dados de I, de
referéncia fornecidos por (PALMERIO, 2016) ndo informam a condicdo em que 0 mesmo
€ obtido, seja em condigao de 6tima expansao, atmosférica ou no vacuo; portanto, visto
que a maioria dos parametros adotados sdo estimados e obtidos de fontes abertas (sem
garantia de analogia aos projetos reais), os resultados terao diferencas.

Por outro lado, as estimativas reais do RPA © apresentam dados mais préximos que
os fornecidos por Palmerio na Tabela 4.6. Com intuito de avaliar condi¢gbes préximas de
voo real utilizou-se os valores estimados para maxima expanséo I, nas simulagbes de
din&mica orbital.

Ao longo das simulagdes no RPA © simulou-se todas opgdes de entrada do motor,
conforme explicado na subsecdo 4.5.1. Nesse sentido a combinagdo da P. com a Fr em
uma determinada P, implicou nos melhores resultados. Neste caso, para o segundo e
terceiro estagio aplicou-se P, ~ 0, devido os dados da Tabela 4.7 serem para o vacuo. No
primeiro estagio praticou-se P, para faixas H < 50 km conforme dados atmosféricos do
RPA ©. A Tabela 5.2 mostra os principais dados dos motores do VLM-TUPI.

Nos diversos resultados notou-se que o aumento de Fr elevava m e d,. Portanto, a
entrada de Fr teve que implicar em resultados de 7 e ds que preservassem as referéncias

'O RPA © calcula o desempenho teérico de parametros relacionados ao motor foguete, mas também
aplica fatores de correcao semi empiricos para obter um desempenho real estimado, para compensar even-
tuais superestimativas. Para mais detalhes, consultar:
http://w.lpre.de/downloads/2/docs/RPA_AssessmentOfDeliveredPerformance.pdf.
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adotadas no projeto. Nesse sentido, em relacao ao VLM-F3, no primeiro estagio foi obtida
uma diferenga de Frr =~ 37 kN, no segundo de Fr ~ 5,8 kNN e no terceiro foi mantido os
dados da referéncia.

Tabela 5.1 — Dados tedricos e estimados pelo RPA para I,.

Motor MPS-PD MPS-VC MPS-BR | Unidade
Desempenho Tebrico
Igp, 276,46 290,97 281,94 S
Iy, 291,53 302,73 295,71 S
Desempenho Estimado
I, 262,80 275,54 264,81 s
Igp, 277,87 287,30 278,50 S

Fonte: Autor

Tabela 5.2 — Principais dados dos motores desenvolvidos para o VLM-TUPI.

Motor MPS-PD MPS-VC MPS-BR | Unidade
Fr, 28724 3184 2072 kN
Fr, 303,00 3320 21,80 kN
P, 5,87 3,85 1,82 MPa
O/F 8,9 9,06 9,18 -

mo 11136 11,78 7,97 kg/s

A /A, 28 66 40 .
P, 20,5689 44583  4,1543 | kPa

Fonte: Autor

As P, da referéncia implicaram em resultados satisfatérios. Cuja maior diferenga
praticada se deu no segundo estagio, sendo ~ 0, 25 MPa.

Para as O/ F utilizou-se a opgédo do RPA © de simular na melhor condi¢édo de mis-
tura. Notou-se que em PSC que envolvem PA e PBLH, de fato, o desempenho € maximo
para O/F =~ 9. Os resultados, portanto, tiveram pequenas extrapolagdes para os motores
MPS-VC e MPS-BR, quando se compara com os dados da Tabela 4.5.

As m obtidas foram inferiores para o primeiro e segundo estagio e superior para o
terceiro. Elas foram preponderantes para determinacao da Mp, conforme aborda-se na
proxima segao.

Quanto as razbes de expansao, para o motor MPS-PD notou-se que a referéncia
de A,/A, = 12 implicava em uma grande perda de desempenho, com I, = 264 s. Assim,
aumentou-se a expansao até que o didmetro de saida fosse préximo a referéncia da Tabela
4.6, observando a eficiéncia do motor. Isso culminou no uso de A,;/A, = 28, resultando
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em I, = 277,87 sed, =1,002m. No MPS-VC conseguiu-se praticar a razdo do motor
S44. No MPS-BR a A,/A;, foi inferior ao segundo estagio, pois a principal limitagdo era
a massa do motor estimada pelo RPA ©. Pois, conforme aumentava-se A,/A, também
aumentava-se sistematicamente a M), justamente conforme abordado ao fim da segao
3.7. Logo, teve-se A, /A, = 40.

As condi¢des de projeto da Tabela 4.11 ndo foram satisfeitas. Como nota-se na
Figura 3.2 e 3.3 quanto maior A,/A,, menor a P, e consequentemente melhor o desem-
penho do motor. Principalmente no segundo e terceiro estagio, alcancar as referéncias
de condigao de projeto implicaria em A,/A, bastante elevadas. Portanto, as condicdes
ficaram estabelecidas nas altitudes respectivas de H = 11,64 km, H = 21,35 km e
H = 21,69 km. Depreende-se que o segundo e terceiro estagio operardao em condigao
sub-expandida, o que é comum para esses regimes de voo. Mas, ndo consegue-se inferir
qual seria a consequéncia disso com condi¢des de projeto em altitudes tao baixas.

5.2 MASSA

As vazdes massicas foram usadas para estimar a massa de propelente dos esta-
gios, realizando seu produto pelos tempos de queima da Tabela 4.6. Logo,

Mp = T, (5.1)

Para preservar o propelente de referéncia decidiu-se aumentar os tempos de queima
dos estagios, implicando em um aumento da massa de propelente total de ~ 168 kg.

A Tabela 5.3 mostra as estimativas de massa do VLM-TUPI.

No que se refere a Mg, ela se deu pela soma da massa do motor M), estimada pelo
RPA © e a massa do envelope do motor M), além de um fator de massa F,2 multiplicado
pela soma desses dois componentes, que também soma-se aos valores deles,

Mg = (My + Mgy ) Far + My + Mey. (5.2)

Estimou-se ainda a massa da coifa My do veiculo, assumindo que ela compde
o terceiro estagio®. Sua massa foi determinada baseado nas dimensdes do microssa-
télite filipino Diwata-14. Realizou-se um desenho em CAD (em inglés, Computer Aided
Design) e estimou-se a massa do componente com a inser¢cao da densidade de um mate-
rial compdsito. Considerou-se a hipétese de aplicacdo de aramida com resina epoxi com
p = 1300 kg/m? (COSTA, 2003). Isso culminou com Mg ~ 30 kg. O Apéndice B mostra

2Esse fator de massa foi utilizado para componentes e outros aspectos estruturais que nio foram levados
em consideracao.

3Sem a coifa Mg, ~ 57,55 kg.

“Dimensdes de 55x35x55cm: https://directory.eoportal.org/web/eoportal/satellite-missions/d/diwata-1
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as dimensdes do componente.

Tabela 5.3 — Massas estimadas do VLM-TUPI.

Motor MPS-PD MPS-VC MPS-BR | Unidade
My 146,43 51,17 32,55 kg
Mgy 505,15 32,34 11,72 kg
Fy 50 40 30 %
(M + Mgy)Fy 325,79 33,40 13,28 kg
Mg 977,37 116,92 87,55 kg
Mp 724464 824,81 398,95 kg
M, 8222,01 941,73 456,50 kg

Fonte: Autor

5.3 DIMENSIONAMENTOS

Na Equacéo 4.2 as proporcoes de massas usadas para os trés estagios foram de
respectivamente, 80% para a massa de perclorato de aménio M,,,, 10% para a massa de
aluminio M,; e 10% para a massa de polibutadieno M,,. Isso resultou em uma densidade
média de propelente de p, = 1802, 38kg/m?.

Na Equacéo 4.1 e 4.3 nota-se que os diametros do grao sao entradas. Esses para-
metros foram determinados empiricamente pelo autor, baseado nas dimensdes da Tabela
4.6. Na Equacéo 4.1 o comprimento de grao de 7 m mostrou-se adequado para o a deter-
minacao do didmetro interno do grao do tipo furo interno.

O comprimento dos estagios L se deram pela soma do comprimento do motor L,,
com o comprimento do grdo L,. Na Tabela 5.4 nota-se que o comprimento e o diametro
dos estagios preservaram as caracteristicas dos motores S43, S44 e S33 mostradas na
Tabela 4.6.

A espessura do envelope do motor foi baseada em aplicagcdes do VLS-1, onde os
motores possuem espessura média de 3,8 mm (GONCALVES; JR.; SAKAI, 2003). No
presente projeto uma espessura de 3 mm inferiu em resultados satisfatorios para todos
envelopes. Porém, como a massa estrutural dos estagios também devem suportar o peso
dos estagios superiores, decidiu-se praticar uma espessura maior no primeiro e segundo
estagio, de modo a teoricamente simular um maior reforgo estrutural.

A Tabela 5.5 também mostra que para as espessuras praticadas, os fatores de
segurancga estiveram acima do minimo aceitavel (F'S > 1, 25), assegurando confiabilidade
aos envelopes. Além disso, as o, estiveram abaixo da . da liga de titanio utilizada para
as estimativas.
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Tabela 5.4 — Comprimento total e principais diametros do VLM-TUPI.

Motor MPS-PD MPS-VR MPS-BR | Unidade

ds 1,002 0,613 0,567 m
d; 0,529 - - m
de 1,100 1,000 1,000 m

1,112 1,008 1,006 m
L, 5,507 0,582 0,281 m
L, 0,389 0,262 0,380 m
Ly 1,104 0,742 0,646 m
Ly, 1,492 1,004 1,026 m
L 7,000 1,586 1,307 m

Fonte: Autor

Tabela 5.5 — Tensdes atuantes nos envelopes do motor.

Motor MPS-PD MPS-VR MPS-BR | Unidade
tr 6 4 3 mm
o 269,36 240,65 151,99 MPa
of) 538,72 481,30 303,98 MPa
Oom 466,54 416,82 263,25 MPa
FS 2,74 3,07 4,86 -

Fonte: Autor

5.4 PROTOTIPO VLM-TUPI

A Figura 5.1 mostra uma ilustracdo do VLM-TUPI. O VL tem um comprimento to-
tal estimado em 11,03 m com uma massa total de decolagem estimada em 9629, 79 kg,
desconsiderando a carga paga.

Comparando com as dimensdes da Tabela 4.6 com a Tabela 5.6 nota-se que a
proposta conceitual do VLM-TUPI preservou aspectos geométricos e de massa com o
veiculo VLM-F3. As Mp, calculadas pela relagdo do tempo de queima e vazao massica,
foram aumentadas pros trés estagios. A Mg foi estimada como menor no primeiro estagio
e superior no segundo e terceiro. Embora tenha sido concebido um VL com valores de I,
menor, sobretudo no primeiro estagio essa perda foi compensada, pois foi concebido um
estagio com razao de massa mais otimizada na regido mais adversa de voo, que € onde o
veiculo esta mais pesado e enfrenta as maiores cargas aerotermodinamicas.
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Figura 5.1 — llustracao do VLM-TUPI.

i 1,15m Coifa
1,30m 3° Estagio: MPS —BR
1,58m 2° Estagio: MPS-VC
\3
7 00m > 1° Estagio: MPS - PD
L =11,03m
I My = 9629,79 kg

Fonte: Autor

Tabela 5.6 — Principais dados do VLM-TUPI.

VLM-TUPI MPS-PD MPS-VC MPS-BR Coifa | Unidade
L 7,000 1,586 1,307 1,150 m
d 1,112 1,008 1,006 1,006 m
Mg 977,37 116,92 57,55 30,00 kg
Mp 7224,64 824,81 398,50 - kg
T, 65 70 50 - ]
I, 262,80 275,83 264,81 - S

Fonte: Autor

Quando compara-se os dados geométricos e de massa do VLM-TUPI com os dados
fornecidos pela Tabela 2.2, nota-se significativa diferenga no comprimento e na massa total
do veiculo. O VLM-TUPI possui cerca de 34% da massa total do VLM-1, e utiliza somente
cerca de 34% do propelente estimado para o VLM-1. Além disso, o0 comprimento do VLM-
TUPI é cerca de 56% do projeto do VLM-1. Isso significa, que o VLM-TUPI se constitui
como um veiculo menor, mais econémico e com mesma capacidade de carga Util (o que €
demonstrado a seguir).
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5.5 INSERCAO ORBITAL EM LEO

Para garantir a viabilidade do veiculo, foram realizadas simula¢des de dinamica or-
bital com objetivo de inserir um microssatélite de 50 kg em LEO a partir do Centro de
Lancamento de Alcantara. As simulagdes foram realizadas por meio de programa em
MATLAB ©, onde foram utilizadas funcdes para representar os modelos atmosférico, aero-
dinamico, propulsivo e gravitacional. Utilizou-se ainda equagdes da cinematica e dinamica
de translagéao do veiculo para estudo de sua trajetéria de voo por meio da fungao ode15s.
Explicacdes dos modelos adotados sdao mostradas no Apéndice A.

As simulacdes foram realizadas em controle de malha aberta, cujas principais va-
riaveis trabalhadas consistiram nos tempos de ignicao 7; dos estagios durante a trajetoria
de voo e no angulo de azimute A, e no angulo de elevagao ¢, no momento do lancamento.

5.5.1 Modelo Aerodinamico

O modelo aerodindmico tem por principal objetivo estimar a for¢a de arrasto D to-
tal do veiculo em voo. Nesse sentido, inicialmente realizou-se algumas simulagbes para
avaliar as principais diferencas entre trés modelos adotados: (GREGOREK, 1970); (MAN-
DELL; BENGEN, 1973); e (TEWARI, 2007).

Os modelos de Gregorek e, Mandell e Bengen, levam em conta a geometria do
foguete especifico e sdo adequados para baixo nimero de Mach M e baixas altitudes H.
Ja o modelo de Tewari realiza modelagens baseado nos numeros de Mach, Reynolds e
Knudsen K,,.

Os principais dados analisados sdo mostrados na Tabela 5.7.

Tabela 5.7 — Comparacao de insercao orbital entre modelos aerodinamicos distintos.

Modelo Gregorek Mandell & Bengen Tewari | Unidade
Hp 469 467 264 km

Doz 29,25 30,10 84,94 kN
Fr 293,50 294,00 291,70 kN

Fonte: Autor

Para uma determinada trajetéria de voo, na Tabela 5.7 nota-se que o modelo de
Gregorek e o de Mandell & Bengen promoveram resultados semelhantes, cujas estima-
tivas de maximo arrasto do veiculo na regido de maxima presséo dindmica D,,q,.¢ S840
respectivamente, D40 ~ 29,2 kN € D429 =~ 30,1 kN. Por outro lado, o modelo de
Tewari estima um arrasto de D,,..,-¢ ~ 84,9 kN nessa regido, uma for¢a quase trés vezes
maior comparada aos outros dois modelos, o que influenciou no alcance de uma 6rbita
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com uma diminuicdo de aproximadamente 200 km na altitude de perigeu Hp.

Por meio de andlises com fluidodinAmica computacional (em inglés, Computatio-
nal Fluid Dynamics - CFD) Leal (2017) estimou o arrasto méximo do VLM-1 em torno de
D ynaz-g = 30,66 kN também em condigdo de maxima pressao dindmica. Isso mostra simi-
laridade entre os resultados das simulagdes feitas com os modelos de Gregorek e Mandell
& Bengen e os estudos de Leal.

Por outro lado, percebe-se que embora o modelo de Tewari considere o regime
rarefeito do espaco por meio do Kn, os resultados obtidos sdo bastante diferentes da
referéncia. O modelo de Gregorek, por sua vez, embora seja desenvolvido para aplicacdes
em foguetemodelismo apresentou boas estimativas. E por fim, o modelo de Mandell &
Bengen foi 0 que mais se aproximou das estimativas realizadas por Leal.

Portanto, foi decidido utilizar o modelo aerodinamico proposto por Mandell nas ana-
lises posteriores do trabalho.

5.5.2 Variacao da altitude pela carga paga

Para insercao de cargas Uteis em orbita realizou-se um procedimento que consistiu

em fixar o tempo de ignicao de segundo estagio 7;,, e variar o tempo de ignigao do terceiro

29
estagio 7}, e o angulo de elevacédo de langcamento ¢,. Além disso, a inclina¢do de orbita foi
determinada pela escolha do angulo de azimute de langamento Aj.

Para estudo do desempenho do veiculo nas insergdes, realizou-se estudo seme-
Ihante a Marcuccio e Heitkoetter (2017) que estudam a variagao da carga paga por altitude
para insercdes em drbitas com inclinagdes de 3°, 25° e 98°, utilizando o VLM-1 com lanca-
mento a partir de Alcantara.

No primeiro estudo, mostrado na Tabela 5.8, determinou-se um azimute de lan-
camento Ay = 90°, que implicou em uma o6rbita de ¢ = 2,34°. Nota-se que para essa
inclinagdo conseguiu-se alcancar uma faixa de altitude® de érbita entre Hp = 226 km a
H, = 600 km. Sendo possivel inserir até 100 kg de carga nas faixas iniciais de altitude em

LEO.

5As altitudes de perigeu obtidas nas simulacdes para os trés casos estudados poderiam ser maiores caso
fossem obtidas excentricidades mais proximas de zero. Ver dados das Tabelas 5.8, 5.9 € 5.10.




Tabela 5.8 — Resultados para inser¢gdo em 6rbita com ¢ = 2, 34°.
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Parametros da é6rbita Unidade
Mp 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 kg
AV 10,1 986 965 945 928 9,11 896 8,81 868 855 km/s
Ag 90 90 90 90 90 90 90 90 90 90 °
b0 76 76 75 75 75 75 75 74 73 72 ©
a 9425 8683 8141 7923 7501 7192 6925 6837 6637 6624 km
Hp 600 587 488 479 469 455 449 366 293 226 km
H, 5501 4012 3587 2611 1827 1188 645 551 426 267 km
1 2,34 234 234 234 234 234 234 234 234 234 °
e 025 0,19 0,18 0,13 0,08 0,04 0,01 0,01 0,1 0,001 -
Ty 96 96 94 94 93 93 93 91 90 89 min
T;, 30 30 30 30 30 30 30 30 30 30 S
T,, 340 330 300 290 280 280 270 230 188 145 S

Fonte: Autor

No segundo estudo, cujos resultados estao Tabela 5.9, determinou-se um A, = 60°,
que implicou em uma orbita de ¢« = 29,03°. Percebe-se que o0 aumento da inclinagao
comeca a restringir a faixa de carga paga para insercao em LEO. Neste caso, conseguiu-
se inserir uma carga maxima de 90 kg em Orbita com 227 km de altitude de perigeu, 10 kg
a menos para uma 6rbita com inclinagéo proxima a zero. Para uma carga de 10 kg nota-se
que a altitude maxima de perigeu também diminuiu em comparac¢ao ao caso anterior.

No terceiro estudo, mostrado na Tabela 5.10, determinou-se um A, = 5°, que impli-
cou em uma 6rbita de ¢« = 82,62°. Identifica-se que para essa inclinagéo a carga maxima
a ser inserida em LEO limita-se em torno de 60 kg a 269 km de altitude. Perceba que com
um M; = 70 kg o microssatélite opera no limiar da érbita baixa terrestre, que tem seu
inicioa H = 200 km.

Comparando os trés estudos, percebe-se que o aumento da carga paga inferia na
diminuicdo do angulo de elevacao de lancamento e na antecipacao do disparo do terceiro
estagio.

Para insercboes de carga de até 10 kg o angulo ¢, ~ 76° apresentou resultados
satisfatérios. Por outro lado, o aumento de carga util até 100 kg, implicava na diminuicao
de pelo menos 5° em ¢q, sendo ¢y ~ 72° um angulo bom de langamento.

Quanto ao T}, observa-se uma faixa entre 340 s a 120 s para disparo apos a sepa-
racao do segundo estagio, praticando uma faixa de carga util de 10 kg a 100 kg.

Nota-se ainda que para todas as oOrbitas estimadas o periodo de uma volta da Terra
ficou em torno de 7, = 90 min.



Tabela 5.9 — Resultados para inser¢gdo em 6rbita com 7 = 29, 03°.
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Parametros da o6rbita Unidade
My, 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 kg
AV 10,1 9,86 965 945 928 9,11 8,96 8,81 8,68 8,55 km/s
Ag 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 °
b0 76 76 75 75 75 75 75 74 72 71 ©
a 9225 8513 8254 7782 7400 7086 6822 6734 6722 6568 km
Hp 588 575 478 469 459 449 434 343 227 163 km
H, 5104 3696 3272 2338 1587 967 454 370 474 244 km
7 29,03 29,08 29,03 29,03 29,03 29,03 29,083 29,03 29,03 29,03 °
e 0,24 0,18 0,16 0,12 0,07 0,03 0,001 0,002 0,01 0,003 -
1) 96 96 94 93 93 93 93 91 89 87 min
Ti, 30 30 30 30 30 30 30 30 30 30 S
T;, 330 320 290 280 270 265 260 220 145 105 ]
Fonte: Autor
Tabela 5.10 — Resultados para insergao em 6rbita com ¢ = 82, 64°.
Parametros da orbita Unidade
My, 10 20 30 40 50 60 70 kg
AV 101 986 965 945 9,28 9,11 8,96 km/s
Ao 5 5 5 5 5 5 5 ©
b0 76 76 75 75 75 73 72 °
Hp 528 516 425 418 316 269 193 km
H, 3107 2017 1672 933 427 455 212 km
i 82,62 8262 8262 8262 8262 8264 8264 ©
e 0,15 0,09 0,08 0,03 0,008 0,00 0,003 -
Ty 95 94 93 92 92 89 88 min
T;, 30 30 30 30 30 30 30 s
T, 290 280 250 240 230 160 120 s
Fonte: Autor

substancialmente a capacidade de entrega de carga paga do veiculo.

Na Figura 5.2 nota-se que conforme aumenta-se a inclinagdo da orbita diminui-se

Isso implica na

necessidade de aumento de AV para inser¢gdes de massas maiores em 6rbitas SSO. A

utilizacdo dessas orbitas possuem fins de observagao da superficie terrestre que neces-

sitam de iluminagao solar com frequéncia, sendo bastante utilizadas para monitoramento

ambiental, meteorologia e espionagem.

Além disso, é importante salientar que foi demonstrado que o VLM-TUPI é capaz

de inserir em érbita uma carga util com massa acima de 50 kg. De modo, que sua carga
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atil em LEO pode ser de até M = 100 kg, como mostra a Figura 5.2.

Por fim, pode-se destacar também que o aumento da M, e as modificacoes feitas
exclusivamente em ¢, e T;,, aproximavam o tempo de fim de queima do terceiro estagio
proximo ao tempo em que o angulo de inclinagao inercial torna-se nulo (¢; ~ 0), culmi-
nando com 6rbitas com baixa excentricidade, consequentemente menor diferenga entre a
altitude do perigeu e apogeu.

Figura 5.2 — M}, x H para 6rbitas com i = 2,34°,29,03°, 82, 64°.
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Fonte: Autor

A Figura 5.2°% também elucida que somente langcamentos a partir de uma 6 ~ 0,
garantem inserc¢des orbitais em todas inclinagdes da Terra. Isso € garantido a partir de
Alcantara, pois pela Equacgao 5.3,

cosi = cosdsenA;, (5.3)

nota-se que somente a latitude de 0° permite obter qualquer inclinacao, um fator que favo-
rece langcamentos do CLA, haja vista sua localizacao € aproximadamente 6 ~ —2.3267 e
A~ —44.4111.

8Essa equacdo também mostra que para se obter uma inclinagéo desejada i, é necessério garantir um
azimute de velocidade inercial A; ao fim da queima do Ultimo estagio, para uma certa latitude no fim de
queima 4.
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5.5.3 Missao ELEO

Demonstrado a factibilidade de insercdes orbitais pelo VLM-TUPI, decidiu-se esta-
belecer uma missao de referéncia para sua aplicagdo. Nesse contexto, escolheu-se como
missao a proposta de Marcuccio e Heitkoetter (2017) que estabelece uma area de interesse
de um microssatélite na regiao Amazénica, no Norte do Brasil, ver Figura 5.3. Marcuccio
e Heitkoetter afirmam que a escolha da altitude da 6rbita e sua inclinacdo sao importantes
para o compromisso entre a taxa de revisita, cobertura de area e resolugdo de imagens
do solo. Eles estabelecem uma 6rbita ELEO com H = 600 km’ e 9° de inclinagdo para
monitoramento ambiental da regido. A Tabela 5.11 mostra os requisitos de 6rbita baseados
na proposta de Marcuccio e Heitkoetter.

Tabela 5.11 — Requisitos da érbita satelital.

Parametro Referéncia | Unidade
Hp ~ 600 km
) ~ 10 °
e < 0,009 -

Fonte: Autor

Figura 5.3 — Area de interesse determinada por Marcuccio e Heitkoetter para missdo em
ELEO.

Fonte: (MARCUCCIO; HEITKOETTER, 2017)

O veiculo foi langado com Ay = 81° e ¢g = 77°. O segundo e terceiro estagio foram
langados com tempos de igni¢éo de 7}, = 30 s e T;, = 340 s.

"Marcuccio e Heitkoetter (2017) afirmam ainda que nesta altitude ndo ha necessidade de correcdes devido
o arrasto, com o decaimento orbital ocorrendo na ordem de poucos quilémetros por ano.
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A Figura 5.4 mostra o perfil da altitude pelo tempo na trajetéria ascendente de voo.

A altitude de max-Q ficou em H = 9,36 km, cerca de dois quildmetros a menos
do que a condigao de projeto da tubeira do primeiro estagio. A orbita tem uma altitude de
perigeu e apogeu de respectivamente, 629km e 749km .

Figura 5.4 — Variagao da altitude e velocidade pelo tempo do VLM-TUPI.
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Fonte: Autor

Na Figura 5.4 pode-se observar que o veiculo realiza um grande periodo de voo
livre, apds o fim de queima do segundo estagio. Além disso, o fim de queima do terceiro
estagio ocorre muito préximo da altitude de perigeu da érbita. Quanto a tragédo, pode-se
notar a Figura 5.5 que para o primeiro estagio, a disparidade entre o inicio e fim de queima
ocorre devido a grande variacdo da pressdo ambiente nas altitudes iniciais. No tempo de
ignicédo, Fr = 350,9kN, ja ao fim da queima ele € reduzido a Fr = 271,1kN. Para o se-
gundo e terceiro estagio a defasagem?® de tragdo n&o é tdo acentuada devido as condi¢des
rarefeitas do ambiente. O segundo estagio operou com Fr = 30,52kN e o terceiro com
Fr =19,67kN. Comparando com a Tabela 4.7, a diferenca da referéncia pra simulacéao no
primeiro estagio, de fato € elevada, pois neste caso o motor opera em altitudes baixas da
atmosfera. Note na Figura 5.8 que a pressao varia significativamente até H ~ 50 km. Para

8Embora graficamente a tragdo durante a queima do segundo e terceiro estagio pare¢cam constantes, elas
estdo variando de modo infinitesimal, isso é constatado quando observa-se os vetores dos resultados de
tragdo no MATLAB ©.
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0s estagios seguintes, os resultados sao melhores devido a semelhanga com condi¢oes
de vacuo, cujos parametros da referéncia sao estabelecidos.

Figura 5.5 — Variagéo da forga de tracdo e massa pelo tempo.
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Fonte: Autor

A respeito da variacdo de massa do veiculo, na Figura 5.5 nota-se a grande diminui-
¢cao durante a operacao do primeiro estagio, devido a grande vazao massica de propelente
em seu funcionamento. Para o segundo e terceiro estagio, como as vazées sao meno-
res, o perfil do grafico € menos abrupto. As regides onde ocorre uma brusca mudanca
de massa, representam os momentos de separagao dos estagios. E os periodos linea-
res mostram o periodo de voo livre, onde ndo ha queima de propelente, logo a massa se
mantém constante.
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Para que a excentricidade de uma érbita seja nula, o ¢; deve ser nulo, pois a posi¢ao
e velocidade inercial sdo ortogonais em uma o6rbita circular. Nesse sentido, observe na
Figura 5.6, que o fim da queima do terceiro estagio ocorre bem préximo ao angulo de
elevacgao inercial nulo. Neste caso, quando a queima cessa em 565 s, ¢; = 0,2659°, ou
seja, isso garante uma baixa excentricidade, e consequentemente uma érbita circular.

Figura 5.6 — Variacao de parametros inerciais pelo tempo.
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No contexto da velocidade inercial v;, é importante salientar a velocidade de 6rbita®,
que é a velocidade necessaria para que o VL se estabelega na érbita, cuja referéncia de
altitude foi considerada H = 600 km, e a velocidade é v; = 7,557 km/s. Nota-se que ao
fim do T,, é v; = 7,563 km/s, portanto, é garantida a inser¢do orbital.

A velocidade de uma 6rbita circular é dada por: v;

VESL onde pev ~ 3,98 x 101 m3/s? é o

parametro gravitacional da Terra e r é a distancia radial do centro da Terra a altitude da érbita.
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Destaca-se nos parametros orbitais, ver Figura 5.7, o semi-eixo maior a = 7067 km,
a excentricidade e = 0, 0083, a inclinacdo + = 9, 13° e 0 nodo ascendente () = —25°.

E importante destacar que se ao final da queima do Ultimo estagio o veiculo tiver
uma energia especifica’® ¢ menor que a da orbita de referéncia, ele ndo é capaz de se
impor nesta 6rbita. No caso simulado, considerando a altitude de referéncia de orbita de
H = 600 km, ha um requisito de £ = —2,85 x 10~ .J/kg, que é plenamente satisfeito, pois
a energia alcangada neste caso é £ = —2,82 x 107".J/kg.

Figura 5.7 — Variagdo dos parametros orbitais pelo tempo.
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Fonte: Autor

19A energia especifica da 6rbita é dada por: { = S
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Para essa trajetdria, 0 maximo arrasto ficou estimado em D = 27,99 kN. A Figura

5.8 mostra que ele ocorre justamente na regiao de mazx-(Q, onde ¢ = 0, 1563 M Pa.

Figura 5.8 — Variacao do arrasto, pressao atmosférica e pressao dinamica no tempo.
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Fonte: Autor

Como o modelo de Mandell e Bengen nao leva em conta o numero de Mach, o

Dnaz—¢ 0Ocorre justamente no ponto de max-(). Porém, eventualmente, quando o modelo

leva em consideracao o M o ponto de maximo arrasto pode ocorrer em regiao distinta da

maz-(). 1ss0 pode ocorrer, por exemplo, com 0 modelo de Tewari.



88

A Figura 5.7 mostra em vermelho a trajetéria de voo de subida do VLM-TUPI para
insercao na Orbita de 9, 13°. A cor preta destaca o inicio da 6rbita alcancada.

Figura 5.9 — llustragédo do voo de subida e inicio da érbita.
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Fonte: Autor

Por ltimo, na Figura 5.10, é observado o ground track'' do microssatélite pela
regido da Amazénia Legal. Note que a 6rbita contempla toda regido norte do pais.

Figura 5.10 — Ground Track na Regido Amazdnica.

Fonte: Autor

Portanto, o langamento de um microssatelite para atuagdo em ELEO na regido da
Floresta Amazbnica é prontamente atendido com o uso do VLM-TUPI.

""Observe que a passagem do satélite contempla a regiéo de interesse estabelecida na Figura 5.3.



6 CONCLUSAO

A realizagdo deste trabalho envolveu adogéao e aplicagdo de conceitos vistos ao
longo de disciplinas como, Aerodinamica, Estruturas Aeronauticas, Propulsdo Aeroespa-
cial e Mecénica do Voo Espacial, 0 que pode mostrar a interdisciplinaridade presente em
projetos deste porte.

Notou-se que simples alteracdes na massa estrutural ou de propelente inferiam sig-
nificativamente nos resultados preliminares de AV, provando a importancia das razées de
massa da Equacgao de Tsiolkovski e sua influéncia nos estudos preliminares e no projeto.

A analise preliminar dos motores desenvolvidos pelo IAE mostrou que o Brasil tem
plena capacidade de acesso ao espaco por meio de um retrofit dos motores ja desenvol-
vidos, isso foi reafirmado com a concepgao do VLM-TUPI e as simulagbes de dinamica
orbital.

O protétipo VLM-TUPI mostra que atualizagdes tecnolégicas nos motores disponi-
veis no pais garantem inser¢cées em LEO de micro a nanossatélites do tipo cubesat 1.5U,
2U, 3U ou 6U. Para uma érbita de baixa inclinagcao, por exemplo, podem ser inseridos
cinco microssatélites de 10kg para instauracdo de uma constelacao satelital para variadas
aplicacoes.

Deste modo, o VLM-TUPI estabelece-se como uma alternativa tedrica ao projeto
VLM-1, pois prova que a moderniza¢do e remodelagem dos motores a propelente sélido
disponiveis no Brasil garante autonomia para que pais lance pequenos satélites ao espaco
por meio de seus préprios veiculos.

6.1 TRABALHOS FUTUROS

Para trabalhos futuros, sugere-se:

» A concepgao exclusiva de um motor a propelente soélido abordando a camara de
combustéo, suas camadas estruturais, o formato da regido convergente, tubeira e o
formato e composi¢ao dos graos;

Utilizagao de um modelo aerodinamico que englobe as condi¢des rarefeitas da alta
atmosfera;

» Acoplamento de analises de decaimento orbital apds insercao em 6rbita pelo dltimo
estagio; e

Estudos de viabilidade econdémica para avaliar a competitividade com outros micro-
lancadores.
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APENDICE A — MODELO DE MECANICA DE VOO ESPACIAL

As simulacGes de insergcao orbital foram realizadas por meio de adaptagdes nos
cédigos disponibilizados pelo Prof. André Luis da Silva na disciplina de Mecéanica de Véo
Espacial do curso de Engenharia Aeroespacial na Universidade Federal de Santa Maria.

A seguir discorre-se a respeito dos modelos atmosférico, aerodinamico, propulsivo
e gravitacional, bem como as equagdes de cinematica e dindmica de translacao para um
voo ascendente na atmosfera terrestre.

As inser¢bes foram modeladas por meio de fungdes programadas utilizando o soft-
ware MATLAB ©.

A.1 — MODELO ATMOSFERICO

A determinacado de um modelo atmosférico para simulagcao da dinamica de voo é
importante devido as cargas aerotermodinamicas que o veiculo é submetido durante o
voo atmosférico, cujas propriedades dependem em geral, da gravidade, rotacdo do pla-
neta, composigcdes quimicas dos gases atmosféricos, radiacdo solar e campo magnético
da Terra.

Nesse sentido, quase todos modelos atmosféricos focam na variagcéo vertical das
variaveis termodinamicas e geralmente negligenciam efeitos horizontais, devido a grande
variacao vertical que as propriedades termodindmicas possuem com a altitude. Essa si-
tuacdo é assumida em modelo atmosférico proposto por Tewari (2007), que consiste na
unido de dois modelos norte-americanos: o0 1962 U.S. Standard Atmosphere e 0 1976 U.S.
Standard Atmosphere, cujos perfis de temperatura estimados variam de 0 a 2000km de
altitude, distribuidos em 21 camadas.

A variagao das principais variaveis atmosféricas nas camadas que possuem equili-
brio termodindmico sdo mostradas nos proximos paragrafos.

A variacao linear da temperatura com a altitude nessas camadas pode ser expressa
como a Equacéo A.1,

T =T, +a(h — hy), (A1)

onde T; e h; sdo respectivamente temperatura e altitude na base da camada atmosférica,
h altitude atual e a é a taxa de lapso termal, dada por

(n—1)

9o
= A.2
R? ( )

onde n = v, sendo a razao de calor especifico.
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A taxa de lapso termal é crucial para determinacao do equilibrio hidrostatico de
uma camada atmosférica. Uma camada com a > 0 é termicamente estavel, e sea < 0 €
instavel.

A pressao em fungao da altitude geométrica nas camadas com equilibrio térmico
(linearidade entre T e h) com a # 0 € dada por

a(h — hz):| (18T —he)] By (_p)

pzm[b+ T g att (h=ha), (A.3)

onde ry3 = 2, sendo r( raio a respeito do centro do planeta.
Nas camadas isotérmicas, T' = T; e a = 0, neste caso a pressao é dada por

_ go(h*hz‘)] [1_ ﬁ(hghi])]

p:mJ o (A.4)

Com temperatura e pressao pode-se obter a densidade,

p
_ 2 A.
P= 27 (A.5)

As equagles analiticas mostradas acima séo validas para altitudes abaixo de 86 km,
onde o equilibrio hidrostatico é assumido. O modelo de 1976 considera apenas duas ca-
madas acima de 86 km com variagcdo nao linear da temperatura pela altitude. Por isso,
Tewari complementa o modelo utilizando o modelo 1962 que modela variacdes lineares
em camadas até 2000 £m de altitude.

Além das variaveis termodinamicas também € possivel obter os parametros mos-
trados da Equacao A.27 a A.13.

A velocidade do som a., é dada por

Uoo = V7Y T, (A.6)

onde v é a razao de calor especifico. O numero de Mach M é representado por,

M= (A7)

Qoo

onde v € a velocidade. O coeficiente de viscosidade dinamica j.; € calculado assim,

3/2
=1.54 1076 — A.8
Ha = 1548 X 10076 (A-8)
O numero de Prandil se obtém assim,
p =K% (A.9)

kr’
onde kr € o coeficiente de condutividade termal do gas e ¢, € a constante de presséo do



95

calor especifico.

2 64638 x 107373/2
=2 < Jms.K. (A.10)
T + 245,4(1077)

O numero de Knudsen é dado por,

K, =", (A.11)
onde \,, é o livre caminho médio das moléculas e [.;, 0 comprimento caracteristico,

" \/§7TU§ pN, 7

onde M,,, é o peso molecular em kg/mole, 0 nimero de Avogrado N, = 6,0220978 x 10%

A (A.12)

e 0. € o diametro médio de colisdo.
Por fim, o nimero de Reynolds calcula-se assim,

le
Re = P2 (A.13)

Hd

A.2 - MODELO AERODINAMICO

Para as simulagbes foram considerados trés modelos aerodinamicos. Os modelos
aerodinamicos sao importantes para avaliar o arrasto total do veiculo, parametro com forte
influéncia na dindmica de voo, sobretudo em baixas altitudes.

A.2.1 — Modelo de Tewari

Tewari (2007) apresenta um modelo aerodindmico que calcula o arrasto de uma
capsula em reentrada na atmosfera terrestre. Nesse modelo o coeficiente de arrasto Cp é
obtido em fungao do nimero de Knudsen, Mach e Reynolds, que representam os regimes
de escoamento que esta submetido,

1
D= §pU2SCD(Kn, M, R,), (A.14)

onde p € a densidade do ar atmosférico, v € a velocidade do VL, S é a area de referéncia
para aerodinamica e C'p € o coeficiente de arrasto.

Neste modelo, diferentes valores de C'p sdo assumidos considerando o regime de
escoamento: como o regime livre molecular (K, > 10), transi¢éo rarefeita (0,1 < K,, <
10) ou o continuo (K, < 0,1) baseados no numerdo de Knudsen; continuo hipersénico
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(M > 5), continuo supersénico (M > 1), continuo transénico (M =~ 1) ou continuo subso6-
nico (M < 1) em termos do numero de Mach; e laminar ou turbulento em termos do
numero de Reynolds. Em cada regime, o coeficiente de arrasto € expressado em fungao
do escoamento.

O (C'p é calculado como mostram as Equacdes A.15, A.16 e A.17,

Cp = Cp, (K, < 0,0146), (A.15)

para (K, < 0,0146),

Cp =Cb;,,., (A.16)
para (K, > 14,5), e

K,
sen30° +0,5113

para (0,0146 < K, < 14,5), onde Cp, € o coeficiente de arrasto no limite continuo, Cp,,,

), (A7)

1
Cp =Cp, + (Cp,,, — CDC)(gl(?glo

€ o coeficiente no limite livre molecular com uma aproximagao de parede fria, dado pela
Equacao A.18,

Cp,, =1, YT (A.18)
2s
com s = =~ denotando a razdo da velocidade molecular.

V2RT
E importante enfatizar que este modelo do Tewari refere-se a uma capsula de re-

entrada com area de referéncia S = 9m?. Ao aplicar o modelo, os resultados da forca de
arrasto mudam bastante dependendo da area de referéncia adotada.

A.2.2 — Modelo de Gregorek

Este modelo foi desenvolvido principalmente para aplicacdes de foguetemodelismo,
isto €, modelos de foguete em pequena escala usados para praticas desportivas. Nesse
sentido, Gregorek (1970) propde esse modelo aerodinamico baseado em ensaios reali-
zados em tunel de vento e extensas analises dos dados obtidos, onde péde desenvolver
equacoes analiticas que representam coeficientes de arrasto para todas partes do foguete.
Assim, o coeficiente de arrasto pode ser obtido dividindo-o em alguns componentes, o pre-
sente trabalho considerada somente: o coeficiente de arrasto do nariz, Cp,,, 0 coeficiente
de arrasto do corpo do foguete Cp. e o coeficiente de arrasto de base Cp,,, ver Figura
A.1. O coeficiente dos estabilizadores (termo em inglés, fins) Cp,. e outros componentes
apresentados por Gregorek nao sao considerados neste trabalho.
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Para o calculo dos coeficientes de arrasto do corpo e nariz (coifa) do foguete tem-se,

L5 } Su (A.19)

C Cp. =102C: |1+ ——~—+| —
onde C} € o coeficiente de friccdo dependente do e e obtido por tabela fornecida por
Gregorek, L é o comprimento do foguete, d é o diametro do foguete, S,, é a area molhada

do foguete e S, € area da secao transversal do foguete.

Figura A.1 — llustragdo do modelo aerodinamico de Gregorek.

N CDC |:|CDB

Fonte: Autor

O arrasto de base apresentado na Equacao A.20 deve-se a diferenca de pressao
encontrada na parte de tras do foguete devido a separacédo do escoamento.

0.029
Cp, =~ (A.20)

VCby + Cp,

Portanto, o coeficiente de arrasto do foguete é obtido com a soma de todas compo-
nentes, conforme Equagéo A.21,

Cp = Cp, + Cp + Ch,. (A.21)

E importante destacar que esse modelo se aplica para baixas altitudes e baixo
namero de Mach.

A.2.3 — Modelo de Mandell e Bengen

Mandell e Bengen (1973) apresentam algumas equagdes analiticas para estimar
o coeficiente de arrasto de um foguete com base em suas principais caracteristicas geo-
métricas. Segundo Box, Bishop e Hunt (2009) esse método apresenta algumas das prin-
cipais equacdes analiticas utilizadas para predi¢coes de arrasto em foguete pelo conhe-
cido software norte-americano, The United States Air Force Stability and Control DATCOM
(software para baixo numero de Mach). A Figura A.2 mostra parametros utilizados neste
trabalho para o calculo do modelo de Mandell e Bengen.



98

O coeficiente de arrasto do corpo do foguete C' D pode ser estimado por

60 l L, 1 g\ 1
+0, 00251] lz, 7L 442 42 (1 - —d) ﬂ] Cy, (A.22)

Cp, = |1+————=
be (Irr/db)? dy dy dy dy ) dp

onde [rr € o comprimento total do foguete, [,; € o comprimento da saia da tubeira, mais
conhecido em inglés como boat tail (presente em alguns foguetes para reduzir o arrasto
de base), d, € o maximo diametro do foguete, d,; € o diametro da base do boat tail e Cy €
o coeficiente de viscosidade.

Figura A.2 — llustragdo do modelo aerodinamico de Mandell e Bengen.

/_
C I, d,
N

Lt d,

Fonte: Autor

O arrasto de base Cp,, € estimado por

(A.23)

O coeficiente de friccao depende do numero critico de Reynolds, neste caso Re. =
5 x 10°. Sendo calculado pelas Equagbes A.24 e A.25. Assim, se Re < Re,,

1,328
O = - , A.24
"= Ve (A.24)
agora se Re > Re,,
0,074 1,328
Cy = ‘ — = A.25
f (R61/5 @) ) ( )
onde B é dado por
0,074 1,328
B = Re. | = — - ) A2
ke (R61/5 VRe ) (A.25)

Mandell e Bengen apresentam ainda outros componentes para estimativa do Cp,
mas neste trabalho as estimativas consideraram somente o corpo e o arrasto de base.
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Portanto, o C'p pode ser estimado como a Equacao A.27,

Cp = Cp, + Cp,. (A.27)

A.2.4 — Modelo Propulsivo

O modelo propulsivo adotado baseia-se no calculo de tracao total do foguete,

Fr = 1w, + (P, — P,)A,. (A.28)

Todos os termos simulados sao fixos, com exceg¢ao de P, que varia com a altitude.
Neste caso, r é obtido pela Equagao A.29,

=2 (A.29)

onde Mp € a massa de combustivel do estagio em funcionamento e 7, o tempo de queima
do mesmo.
A area da saida da tubeira A, é calculada pela Equagéao A.30

A, = %dQ (A.30)

S

onde d, é o diametro da saida da tubeira.

A.2.5 — Modelo Gravitacional

O modelo gravitacional parte do fato de que a Terra ndo é uma esfera perfeita, mas
sim um planeta de formato oblato, isto €, que possui achatamentos nos polos e um maior
didmetro na regido do equador. Deste modo, devido a impossibilidade de aplicagao da Lei
de Newton de Gravitag@o para corpos ndo esféricos, Tewari (2007) adota uma abordagem
de energia para apresentacdao do modelo de gravidade nao esférico, onde utiliza conceitos
de forgas conservativas. Nesse sentido o modelo utilizado nas simulagcbées é o de um
planeta axissimétrico.

Sabendo que a gravidade é uma forga conservativa, Tewari (2007) define o potencial
gravitacional ® da Terra,

[e'e) 2
D(r.g) — GMry {1 -3 (%) JnPncosqs}, (A.31)

r

n=2

onde G = 6,67259 4+ 0,003 x 107! é a constante gravitacional, Re é o raio equatorial
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do planeta, Mt a massa do planeta, r € a distancia radial a My e P, sao polinbmios de
Legendre, que sao dados pela relacéo,
2n — 1vP,_ —(n—1)P,_
Pn(y) — ( n )V l(y) (n ) 2(V>, (A32)

n

além disso, J,, sao as constantes de Jeffrey, dadas por,

A
S - A.
I = = R (A.38)
sendo A,, dada por,
A, = G/D(p, B)p" 2P, (cosp)senBdpdBd\. (A.34)

As constantes de Jeffrey sdo Unicas para cada planeta e representam os harmo-
nicos esféricos da distribuicdo de massa planetaria, diminuindo a magnitude conforme a
ordem n aumenta. Para as presentes simulagdes as primeiras 04 constantes s&o utiliza-
das: J, = 0,00108263, J; = -0,00000254 e J, = -0,00000161.

Sabendo que aceleragao da gravidade é dada pelo gradiente da fungao potencial
com respeito ao vetor posi¢ao, ela pode ser calculada pela Equacao A.35,

0P . 0P
qg= —WZT — %%.
Assim é possivel obter as duas componentes de gravidade do planeta axissimétrico,
onde g, € a componente radial e g, a componente que aponta na diregdo do polo sul, dadas
conforme:

(A.35)

pev G (—JQRg (Bcos®’¢—1)  1.5J3R} (5c08°p —3cosp)

gr = — r2 r r3 r4
JyR* (3 — 30 cos® ¢ + 35 cos? 9) | Hou JoR7 (3cos? ¢ — 1) +  (A36)
975 r2 212
JsR3 (5co83 ¢ — 3cosp)  JyRE (3 — 30cos? ¢ + 35 cos? ¢)
_l’_ 9
2r3 8r
e
. ey ( 3JyR? cos ¢ sin ¢ N J3R3 (3sin ¢ — 15 cos? ¢ sin @) N
o= "2 \ T 2 s
r r 2r

A.37
JyR? (60 cos ¢ sin ¢ — 140 cos® ¢ sin ¢) ) (A-37)

8r4 7

onde também definem-se as componentes centripeta g. = —g,., € latitudinal norte da gravi-
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dade g5 = —g4, respectivamente.

A.2.6 — Equacoes do Movimento

De modo a simplificar os estudos da dinamica de voo, considerou-se as equagoes
do movimento de uma particula mostrados por Tewari (2007), onde a trajetéria do veiculo
pode ser representada pela trajetéria do centro de massa de um corpo rigido, com respeito
a Terra girante.

A Figura A.3 mostra os referenciais utilizados pelas equagdes de cinematica e dina-
mica de transla¢ao do corpo rigido com respeito a um planeta girante, neste caso a Terra.
Nela temos o referencial planeta centrado-planeta fixo (PCPF, termo em inglés para o caso
da Terra, earth centered, earth fixed (ECEF)), cuja origem é o ponto .S, os eixos X e Y
estao contidos no plano equatorial e o eixo Z aponta para o polo norte.

Além disso, na Figura A.3 temos o referencial local vertical-local horizontal (LVLH),
onde o ponto o é o centro de massa do veiculo, o horizonte local é o plano yz, 0 eixo x
aponta na direcao radial (de S para o) também conhecido como zénite, o eixo z é perpen-
dicular a x e aponta para o norte e o0 eixo y aponta para o leste.

Quanto ao referencial LVLH, a Figura A.3 também mostra a decomposicao do vetor
velocidade v do centro de massa do veiculo (corpo rigido) com respeito ao referencial
PCPF. Utilizando coordenadas polares, v € a magnitude do vetor velocidade relativa; A € o
angulo de azimute da velocidade relativa, medido com respeito ao eixo z que aponta para
o norte, com sentido positivo quando o angulo vai em direcao ao leste; ¢ € o angulo de
elevacao da velocidade relativa, medido em relagdo ao plano horizontal yz, com sentido
positivo para cima.
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Figura A.3 — Referenciais utilizados na simulagao: PCPF e LVLH.

\'%
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Fonte: Autor

Por fim, a distancia radial r, a latitude ¢ e a longitude X\ dizem respeito as coordena-
das esféricas da posicao da origem de LVLH (centro de massa do corpo) com respeito ao

referencial PCPF.
A Figura A.4 mostra o sistema de referéncia do vento, importante para escrita das

forgas aerodindmica e propulsiva.

Figura A.4 — Sistema de referéncia do vento.

x (cima)

z (norte)

Yo

y (leste)

Fonte: Autor

No sistema do vento, o ponto o é o centro de massa do veiculo, o eixo x, aponta na
direcado do vetor velocidade relativa v, o eixo z, é definido de modo que o plano z,z, seja
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normal ao plano horizontal yz, apontando para baixo quando o angulo de elevagéo ¢ esta
entre -7 rad e 3 rad . Por fim, o eixo y, completa o sistema cartesiano ortogonal de méo
direita.

Na Figura A.5 temos o sitema de referéncia propulsivo, que define o apontamento
da forga propulsiva com respeito ao referencial do vento. Neste referencial, o eixo x; aponta
na direcdo da forga propulsiva, o eixo z; esta contido no plano x,z, € 0 eixo y, completa o
sistema cartesiano ortogonal dextrogiro.

Figura A.5 — Sistema de referéncia propulsivo.
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Fonte: Autor

As Equacoes, A.38, A.39 e A.40 mostram as equacdes da cinematica de translacao,
que estabelece uma relagédo entre as derivadas das coordenadas esféricas: r, A e 4, que
determinam a posic¢ao no referencial PCPF, e as componentes de velocidade relativa no
referencial LVLH: magnitude de velocidade v, angulo de azimute A e angulo de elevacao

o,
r=v seng, (A.38)

. vcosg senA

A= 7 (A.39)

T c080

o v coSp cosA‘ (A.40)
r
De modo geral, essas equagbes permitem determinar a trajetéria global em funcao

de observagdes locais da velocidade relativa.
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As Equacbes A.41, A.42 e A.43 correspondem a dindmica de translagéao,

1
v=—(—D+ CoS€ CoSlL — M g, send + m gs cosA cos
— fr [t —m ge seng +m gs ¢) (A1)
+ 7 w? cosd (cosA send cosé — cosd sing),
A= m(fy + fr senp — m gs sinA)
1
- 2 v we(cosA cosd seng — send cos) (A.42)
vV COSQ
1 ) v? )
(r w senA send cosé + — senA tand cos”¢),
vV COSQ r
. 1
¢ = — (L + fr cosp sene —m g. cos¢ —m gs cosA seng
me ) (A.43)

1
+—(2 v we senA cosd + v cos¢ + 1 w? cosé(cosA send seng + cosé cosg)),
v r

onde w, é a velocidade angular do planeta, neste caso a Terra.

Nesse contexto, em geral, as equagdes de dindmica de translagéo relacionam com-
ponentes de forga propulsiva, gravitacional e aerodinamica, além da aceleragao centripeta,
visualizada nos termos rw? e % e a aceleracao de Coriolis, percebida nos termos 2vw,.
Também nota-se particularidades, na primeira equagao observa-se a presenca de termo
relacionado a forca de arrasto D, na segunda termo relacionados a forgas laterais f, (raja-
das de vento) e na ultima equagao termo da forga de sustentagao L.

Nas simulagdes L, f, forca lateral (vento) foram consideradas nulas. Os angulos e
e u representam a atuagao de um sistema de vetorizagao da tubeira. Também foram assu-
midos nulos, pois a dindmica leva em conta a curva que o VL faz em fungéo da gravidade
da Terra, manobra conhecida como gravity turn.

O modelo de mecanica de voo aeroespacial, utilizado neste trabalho, € portanto,
composto de seis equacgdes, trés relacionadas a cinematica de translagao e trés relaciona-
das a dinamica de translagéao, de modo que todas trajetorias atmosféricas devem satisfazé-
las. O vetor solugdo utilizado na dinamica do foguete [r(¢), A(t),0(t), v(t), ¢(t), A(t))] for-
nece a posicao e velocidade do veiculo langador em fungao do tempo.

As equagdes de cinematica e dindmica sao utilizadas na funcao odeset do MATLAB
© que permite a integracdo dessas equacdes diferenciais em um determinado espaco de
tempo 7', a partir das condigdes inicias [rg, Ao, 0o, Vo, ¢o, Ao)-



APENDICE B — DADOS COMPLEMENTARES DO VLM-TUPI

Neste apéndice sao apresentados dados complementares do VLM-TUPI e dos es-
tudos de insercao orbital.

B.1 — COIFA

A Figura B.1 mostra uma ilustragéo da coifa adotada no veiculo e das dimensodes
hipotéticas do microssatélite.

Figura B.1 — llustragao da coifa e microssatelite assumido.

Coifa Microssatélite

0, 5m

0,5m

0,35m

>
d =1,0m

Fonte: Autor

B.2 - MODELO AERODINAMICO

A Tabela B.1 mostra os dados da érbita obtida nas simulacdes realizadas para de-
terminacdo do modelo aerodinamico principal. Nesse estudo o veiculo foi langado com
Ag = 90°, ¢g = 90°, M = 50 kg, resultando em uma 6érbita com i = 2, 34°.



Tabela B.1 — Comparagéao de insercao orbital entre modelos aerodinamicos distintos.

B.3 — RESULTADOS DA MISSAO PADRAO

Modelo Gregorek Mandell Tewari Unidade
a 7501 7524 7073 km
Hp 469 467 264 km
Hy 1827 1827 1127 km
i 2,34 2,34 2,34 °
e 0,08 0,08 0,05 -
T, 93 93 89 min
T, 30 30 30 s
T, 280 280 165 S
Do 29,25 30,10 84,94 kN
Fr 293,50 294,00 291,70 kN
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A Tabela B.2 mostra os dados do perfil de voo do VLM-TUPI para inser¢ao de 50 kg

em ELEO.

Tabela B.2 — Dados da trajetéria de voo do VLM-TUPI na missao padrao.

t(s) Evento m (kg) v (m/s) h (km)
0 Ignicao do primeiro estagio 9700 1 0
28 Voo em maz-Q 6580 854,3 9,361
65 Fim de queima do primeiro estagio 2456 2963 61,17
70 Separacao do primeiro estagio 1478 2932 61,18
100 Ignicdo do segundo estagio 1478 2757 112,7
170 Fim de queima do segundo estagio 653,4 4534  239,2
175 Separacao do segundo estagio 536,5 4513 2495
515 Ignicao do terceiro estagio 536,5 3711 635
565 Fim de queima do terceiro estagio 137,6 7058 639,3
585 Separacao do terceiro estagio 50 7058 640
585 Abertura da coifa e liberacdo do microssatélite 50 7058 640

A variacao do azimute e elevagao do veiculo no referencial local podem ser vistos

na Figura B.2, bem como a longitude )\ e latitude ¢ do veiculo durante sua trajetéria até a

sua insercdo orbital. Na Figura Figura B.3 € observado a variagao das componentes da
aceleracao gravitacional ao longo do voo.
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Figura B.2 — Variagao do azimute e elevagao do veiculo, além da longitude e latitude.
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Figura B.3 — Variag&o das acelerag¢des no voo.
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Observe que a componente longitudinal é a que exerce maior influéncia no veiculo
ao longo da trajetéria.
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B.4 — RESULTADOS DE SIMULACOES DE INSERGAO ORBITAL

As Figuras B.4 e B.5 mostram a trajetéria da orbita com i = 2,34°. Percebe-se
no ground track a importancia de 6rbitas com baixa inclinagdo para o monitoramento da
Regiao Amazobnica, note que sua operacao se da exclusivamente na regiao equatorial.
Nesse sentido, a aplicacdo de uma constelagcdo de microssatélites pode assegurar um
monitoramento ostensivo e eficaz das fronteiras do pais e 0 acompanhamento de praticas
ilegais de desmatamento e queimadas na regiao.

Figura B.4 — Ground track da érbita com : = 2, 34°.

Fonte: Autor

Figura B.5 — llustracdo da insergéo orbital para ¢ = 2, 34°.
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As Figuras B.6 e B.7 mostram a trajetoria da 6rbita com ¢ = 29, 03°. Note no ground
track que ela contempla todo territério brasileiro, portanto pode ser utilizada para inimeros
fins, como: monitoramento da Amazénia “Azul”, que abrange toda costa oceéanica nacional,
o que auxiliaria em atividades relacionadas ao Pré-Sal, monitoramento no Pantanal, fisca-
lizacdo de fronteiras nas regides Sul, Centro-Oeste e Norte e diversas outras aplicagoes.

Figura B.6 — Ground track da érbita com ¢ = 29, 03°.

Fonte: Autor

Figura B.7 — llustracdo da insergéo orbital para i = 29, 03°.
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As Figuras B.8 e B.9 mostram a trajet6ria da érbita com ¢ = 82,64°. Nota-se no

ground track que érbitas de alta inclinagcdo como essas contemplam praticamente todo o
planeta, podendo serem utilizadas para fins de espionagem em outros paises.

Figura B.8 — Ground track da érbita com i = 82, 64°.

Fonte: Autor

Figura B.9 — llustracao da insergao orbital para i = 82, 64°.
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