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Prefácio

A presente edição foi patrocinada pelo SindCT, que generosamente 
manteve o conteúdo original sem qualquer intervenção editorial. A sua finalidade 
é a divulgação não comercial de uma faceta do desenvolvimento tecnológico do 
Brasil.

O autor retribui dessa forma o cuidado e o carinho familiares, o 
companheirismo no trabalho, a ajuda dos amigos, dos conhecidos e das instituições. 
Todos os atos, não importando sua natureza, influíram na redação do texto, porque 
ele é um dos resultados da minha vida, que teve esse importante componente: meu 
exercício profissional no IAE.

Compartilho assim memórias vivenciais e técnicas, na tentativa de não 
deixá-las morrer. Nos últimos anos de trabalho no IAE, já não acreditava mais 
no efeito presente dos documentos técnicos que me empenhava em escrever, 
mas contava com as escavações dos arqueólogos do futuro, para trazer à luz as 
realizações alcançadas. Não se tratava de uma ambição pretensiosa ou vã. Era a 
mesma atitude do náufrago ao lançar um pedido de socorro dentro de uma garrafa. 
Era a mesma atitude daqueles que constroem uma arca com objetos e textos a 
serem abertos no futuro. Era o desejo de preservar e testemunhar um ideal que 
começou a tomar forma, e se encontrava ameaçado. 

Pretendo também dar alento aos meus colegas de trabalho para que 
resistam até ouvirem a corneta da chegada da cavalaria. Muitas foram as perdas, 
mas não é possível desistir, nem que o último ato seja o de regar o solo em que a 
semente foi plantada. O ser humano tem a capacidade de vencer na última hora, de 
tornar o impossível possível, pela conjuração de sua vontade e pela mobilização 
de outras vontades, e é este o meu voto: que as vontades se alinhem e ressurja o 
Programa Espacial Brasileiro na área dos lançadores.





Foreword

Dear friends from friend nations, who are so dear to me. Since I decided 
to write this book in Portuguese, I translate hereunder the text of the Prefácio 
(Foreword) for you, as a token of our fruitful mutual experiences in the past 
years. 

The present edition was sponsored by SindCT that liberally kept the 
original text without any editorial intervention. Its purpose is the noncommercial 
dissemination of one of the facets of the Brazilian technological development.

This is a retribution for the family caring and caressing, the fellowship 
at work, the help of friends, acquaintances and institutions. Every deed, no matter 
its nature, influenced upon the writing of this text, as it is one of the products of 
my life, which includes this important component: my professional experience at 
IAE.

I share my living and technical memories, in the attempt of not letting 
them die. In my last years at IAE, I was  already skeptic about the effectiveness 
of the technical documents I endeavored to write, but counted on the digging of 
the future archeologisits to bring light to our achievements.This was not a vain 
or pretense ambition. It was the same attitude of a marooned person who throws 
in the water a bottle with a message begging for help. It was the same attitude of 
those who build an arch with mementos and texts to be opened in the future. That 
was the same desire to preserve and witness the ideal that began to take shape and 
was at the edge of extinction.   

It is also my purpose to support my workmates so that they resist until 
they hear the trumpet of the incoming cavalry. The losses are many, but it is not 
possible to quit, even if the last attempt is the hosing of the underground seed. The 
human being can win at the last moment, and can make the impossible possible, by 
invoking his will and by mobilizing other wills, and this is my motto: that the wills 
align themselves and the Brazilian Space Program rebounds in the launcher area.
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Introdução
Muitas são as razões para compilar e registrar informações sobre a atividade de desenvolvimento 

de foguetes espaciais que ocorre no Brasil, atividade esta ignorada por parcela significativa de sua socie-
dade. Essas razões são apresentadas sob várias formas ao longo do texto, no qual subjaz, ou é audível, 
um grito misto de pedido de socorro e de esperança derradeira de que nosso país procure, e encontre, 
com autonomia e equilíbrio, um lugar digno de sua grandeza na árdua e gloriosa exploração espacial. É 
intenção deste texto chamar a atenção da sociedade brasileira, em especial dos jovens, para essa atividade 
apaixonante e, ao mesmo tempo, necessária. 

O desenvolvimento de foguetes, do qual se fala neste livro, iniciou-se no Brasil na década de 60, 
no então Centro Técnico Aeroespacial (CTA), em São José dos Campos, São Paulo. O Centro é fruto 
do mais puro e heroico ideal de criar a competência no desenvolvimento do setor aeronáutico. Como 
celeiro dessa competência, foi criado o Instituto Tecnológico da Aeronáutica (ITA), que constitui uma 
das colunas de sustentação na formação de engenheiros, intelectuais e dirigentes – esteio fundamental de 
uma sociedade soberana. O Instituto de Pesquisa e Desenvolvimento (IPD) foi concebido para abrigar e 
potencializar o esforço criativo que antecede um produto. A materialização dessa concepção magistral 
foi abraçada com o necessário arrojo e dedicação pelo Ministério da Aeronáutica (MAer), que a vem 
mantendo dentro das possibilidades do cenário nacional. No IPD, foi incubado o Instituto de Atividades 
Espaciais (IAE) para se dedicar ao desenvolvimento de foguetes. Em 1991, o IPD e o IAE se fundiram 
no Instituto de Aeronáutica e Espaço (IAE). Nesses anos de trabalho, foguetes de variadas concepções 
foram desenvolvidos, gerando um valioso acervo técnico de relatórios, desenhos, fotografias e vídeos, 
além de capacitar profissionais nas áreas de base da atividade espacial. Enalteço os abnegados profissio-
nais que perseveraram na preservação e na disponibilização dos acervos citados. Sem essa fonte preciosa 
de informação, é inviável o trabalho de outras equipes. 

A primeira ambição dos capítulos que se seguem é sintetizar e ajudar a preservar aquela infor-
mação, mas de forma palatável, inclusive para leigos. A informação precisa ser preservada para que se 
possa a ela recorrer, acumulando experiências. A divulgação é o passo seguinte, na tentativa de manter 
e frutificar o saber acumulado. A tecnologia aeroespacial conta com um vasto acervo de informações, 
literalmente ao alcance das mãos, graças à infraestrutura das comunicações mundiais acessível ao indi-
víduo pela internet. Diante dessa abundância de informações, surge a primeira dúvida para os novatos: 
por onde começar? Estes, por representarem a continuação de uma grande missão, devem passar por uma 
acolhedora e reveladora iniciação, que dê condições para o desenvolvimento peculiar de cada um. Assim 
deve ser entendido o conteúdo desta obra: um roteiro, com as primeiras sinalizações, de um percurso a ser 
trilhado por quem quiser se entregar a essa atividade ímpar. Que o texto seja sinônimo de boas-vindas e se 
torne o breviário a ser consultado quando as dúvidas surgirem ao longo da caminhada profissional!  

Os grandes desenvolvimentos da área espacial são multidisciplinares, congregando uma pletora 
de especialistas. Esse ambiente é integrado pela engenharia de sistemas. O exercício dessa atividade só 
é possível pelo diálogo intenso com os especialistas e pela compreensão da repercussão de cada fator na 
harmonia e integridade do conjunto. Muitos dos que vivem suas especialidades acabam se interessando 
por conhecer algo das outras áreas. Essa curiosidade pode conduzir ao exercício da engenharia de siste-
mas. A evolução nessa nova direção é tanto mais árdua quanto mais tarde é iniciada, exatamente porque 
se trata de um reinício. Outra dificuldade que se apresenta é a definição da fronteira até a qual o engenhei-



20

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

ro de sistemas deve se aprofundar nas áreas especializadas. Essa escolha é pessoal e acontece também 
pela pressão de cada desenvolvimento e do próprio comportamento dos especialistas ao provocarem 
um diálogo de maior ou menor intensidade. O texto propõe um conhecimento multidisciplinar mínimo, 
citando referências que conduzem ao aprofundamento. Procura-se franquear conceitos não explícitos na 
literatura e que se revelam pela vivência do projeto. Para tanto, a organização das informações foi estru-
turada como resumido a seguir. 

O capítulo 1 trata das memórias sobre eventos vividos por mim entre 1975 e 2011, período em que 
servi no IAE. Espero que o leitor entenda que a memória de um indivíduo é peculiar a sua personalidade 
e assim individual, caprichosa e seletiva. O resgate histórico dos eventos é uma tarefa de profissionais, 
que podem se valer inclusive das memórias individuais, como as aqui apresentadas, para montar o quadro 
completo. Aproveito minhas memórias para salientar fatos que permitem emitir opiniões e construir uma 
teoria sobre a saga do desenvolvimento de foguetes do qual participei. O capítulo 2 trata dos conceitos 
fundamentais, constituindo um dicionário básico que permita a leitura dos capítulos seguintes com mais 
facilidade. Trata-se de informação importante para aqueles que pretendem se iniciar na atividade de 
desenvolvimento de foguetes. O capítulo 3 mostra a intimidade de um foguete de sondagem e antecipa 
informações úteis para o capítulo 4. Note-se que a informação é calcada sobre foguetes movidos pela pro-
pulsão sólida, nos quais, dos pontos de vista propulsivo e estrutural, existem fortes pontos em comum en-
tre as duas categorias: sondagem e lançamento de satélites. Os dois capítulos citados também constituem 
memória técnica dos desenvolvimentos ocorridos. O vasto capítulo 5 congrega as áreas especializadas 
da engenharia que interagem entre si e se somam para gerar um foguete. Em cada segmento especializa-
do, novos conceitos fundamentais são apresentados. Cada área apresentada relaciona-se com as outras, 
sustentando a harmonia do funcionamento do sistema. Procurou-se tratar do essencial da cada área, para 
que o entendimento do sistema fosse possível, advertindo-se que o trabalho de cada especialista é muito 
mais profundo do que o exposto. O capítulo 6 trata da infraestrutura de produção e de testes necessária ao 
desenvolvimento de foguetes. Trata-se também de um conjunto de áreas altamente especializadas e que 
tem o mesmo porte do desenvolvimento do foguete. A materialização dos meios de produção, integração, 
testes e lançamento de foguetes requer investimentos elevados e é parte integrante do desenvolvimento 
dos foguetes. Considerei oportuno incluir uma lista de equivalência de termos técnicos, com o propósito 
de ajudar na leitura e conversação com técnicos estrangeiros. Ela pode servir como embrião para uma 
compilação de maior fôlego, se a necessidade se revelar. No índice remissivo, resolvi limitar o número de 
referências a alguns termos que se repetem muito, o que tornaria o índice excessivamente volumoso.

A atividade espacial suscita admiração e curiosidade e é aceita como digna dos países líderes em 
ciência e tecnologia. Existe uma parcela da população brasileira, abrangendo todas as camadas sociais 
e intelectuais, que condena a plena atividade espacial nacional, julgando haver melhor uso de nossos 
recursos econômico-financeiros. Isso se deve, na essência, ao desconhecimento do que representa a mis-
são espacial em termos de arregimentação, formação e alavancagem de todas as camadas da população. 
Salientam-se a seguir razões prioritárias para que o país venha a se dedicar com empenho nesta emprei-
tada.

O domínio do saber científico e tecnológico
A compulsão do homem em sondar e transpor o espaço é inata em nossa espécie, assim como 

aquela dirigida a tantos outros mistérios e fronteiras. Trata-se de uma paixão inoculada em nós, que nos 
leva à busca do conhecimento e ao enfrentamento de desafios sob o risco da própria vida. Desde sua ori-
gem, o homem emprega sua crescente capacidade intelectual como instrumento de realização de ideais 
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e de impulsos, que o levam a explorar aspectos da vida em toda a escala do visível e do invisível. Como 
resultado dessa atitude fundamental, valiosas conquistas práticas se revelaram e serviram de degraus para 
novas descobertas. A Revolução Industrial é um marco que estabelece o valor do saber de forma tangí-
vel. A sustentação das nações se fez, e se faz, pelo acesso ao saber, pelo seu uso de forma organizada e 
pelo emprego crescente da tecnologia em toda a atividade humana. Na sociedade atual, o saber conduz à 
ascensão das forças econômicas e políticas, permitindo que cada sociedade se torne interlocutora, e não 
apenas ouvinte; produtora, e não apenas consumidora. A atividade espacial tem cumprido o papel de 
multiplicar seus benefícios por áreas inicialmente insuspeitas, induzindo a sinergia que eleva os padrões 
de um país, dinamizando a permanente construção da pirâmide multifacetada do conhecimento ao incluir 
as atividades científicas, militares, de comunicação, de educação e de sensoriamento, cooperando na 
viabilidade dos países que nela investem. O veio científico impulsiona a elevação do nível intelectual da 
sociedade como um todo, especialmente do setor tecnológico. A compreensão da astrofísica e a sonda-
gem de planetas, cometas e meteoros trazem valiosas informações para o passado, presente e futuro do 
universo e da Terra. O homem precisa saber se há outras fontes de recursos a serem exploradas e se há 
possibilidade de colonização em outros pontos do universo. O uso militar do espaço também é inerente 
à raça humana, sempre atenta à defesa em relação a seus conTerrâneos ou mesmo prevendo incursões 
de extraterrestres. Para tanto, equipamentos do mais elevado nível tecnológico são desenvolvidos para 
serem imunes à interferência externa e para empregarem recursos ainda desconhecidos pelos eventuais 
oponentes. A atividade militar tem sido responsável pelo grande volume de desenvolvimento tecnológico 
das nações que sentem a necessidade de sustentá-la. O crescente conteúdo tecnológico da vida deu ori-
gem à constelação de satélites em órbita geoestacionária e em outras órbitas. Essa demanda impulsionou 
o desenvolvimento dos lançadores de satélite e de sua infraestrutura de produção, testes e lançamentos. 
A educação beneficia-se em dois aspectos da atividade espacial. O primeiro resulta da demanda de pro-
fissionais de alta qualificação para trabalhar no desenvolvimento, na produção e na manutenção dos 
meios de utilização do espaço. Sendo assim, aumenta-se a necessidade de bons cursos de formação, 
com propagação até o nível elementar, que possam atrair e absorver futuros profissionais de todas as 
camadas da sociedade do próprio país e também de outros. O segundo aspecto benéfico é o alcance que 
a boa formação pode ter, transpondo a extensão territorial do país e o isolamento de algumas regiões. O 
sensoriamento remoto da Terra dá acesso a informações precisas sobre recursos e fenômenos provocados 
pelo homem sobre a superfície do planeta, ou mesmo abaixo dela. Todas estas ações traduzem a riqueza 
daqueles que as praticam. Os países desenvolvedores dos recursos espaciais investem pesadamente na 
expansão das fronteiras exploradas por aqueles recursos. Os outros países também pagam por isso, mas 
sem o benefício completo atingido pelos executantes. Trata-se então de dever cívico propiciar a mesma 
oportunidade ao nosso país.

A relação com as outras nações
O Brasil tem múltiplas dimensões a serem preservadas e potencializadas por seu povo. Sua posição 

na América do Sul e no continente americano, sob todos os aspectos imagináveis, é de relevância. A plena 
dedicação a um Programa Espacial, em coordenação com outros programas de conteúdo científico e 
tecnológico, permitiria ao Brasil desempenhar o papel de integrador da América Latina e, simultaneamente, 
de sua integração ao continente, podendo ser tomado como modelo o Programa Espacial Europeu, com 
as devidas adaptações. O resultado a ser perseguido seria a comunhão dos países em todos os aspectos 
citados anteriormente, formando um relacionamento íntimo e disseminando os esforços e os benefícios 
de objetivos de interesse comum. Por outro lado, o incompleto esforço de desenvolvimento tecnológico 
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deixa o país na posição de importador de bens e serviços que podem ser negados a qualquer momento. 
É também ambição desta obra ser acessível a todos os que se interessarem pelos “comos” e “por-

quês” de foguetes. Dependendo da formação de cada leitor, haverá maior ou menor dificuldade em 
compreender algumas ideias. Que essa dificuldade inicial seja um estímulo para que o leitor a supere 
pelo estudo e pela dedicação. A ambição citada se subordina à minha gratidão em ter podido trabalhar 
por mais de trinta anos no projeto de foguetes no Instituto de Aeronáutica e Espaço, em São José dos 
Campos, São Paulo. Durante aqueles anos, a convivência com pessoas brilhantes, brasileiras e de outras 
nacionalidades, entusiasmadas e apaixonadas pelo desenvolvimento de foguetes, permitiu aprendizado 
e crescimento como profissional e ser humano. Os cursos realizados no país e no exterior, o desenvol-
vimento de foguetes de sondagem e do VLS-1, os estudos de veículos lançadores de satélites de maior 
porte, as campanhas de lançamento de foguetes, as cooperações e os contratos internacionais foram os 
instrumentos que tornaram possível o acúmulo de saber e de experiência. A divulgação desse conheci-
mento é a forma concreta de compartilhar o que foi recebido de fontes generosas. Subordina-se também 
à gratidão o desejo de preservar a memória de feitos do Brasil no desenvolvimento de foguetes. O espí-
rito de equipe de todos aqueles que se dedicaram como técnicos, administradores, gerentes, prestadores 
de serviço, contratados, cooperadores e tantos heróis anônimos é homenageado por ter vencido tantas 
dificuldades e por ter sido vencido por outras, mas sem desistir. Muitos foram os que se aposentaram, 
adoeceram, pediram demissão por motivos imperiosos e morreram sem ver os frutos dos projetos, dos 
quais participaram, desincumbindo seus papéis. Que eles saibam que seus esforços foram preservados ou 
ainda serão. Por outro lado, o povo brasileiro contribuiu, mesmo sem saber, para que muito fosse feito, 
porque os recursos financeiros foram sempre oriundos do Tesouro Nacional. Esses recursos custearam 
todas as despesas julgadas necessárias para que os projetos fossem bem sucedidos. A esse povo deve ser 
dedicada toda e qualquer conquista obtida e que ele entenda que as perdas são indissociáveis da busca 
pelo desenvolvimento científico e tecnológico, mas os ganhos são multiplicadores de benefícios. 

Por fim, peço clemência aos leitores quanto a possíveis erros a serem encontrados ao longo do 
texto. Peço a colaboração de comunicarem suas correções e críticas, a fim de aperfeiçoar uma eventual 
divulgação mais ampla do conteúdo desta obra. Receberei com gratidão quaisquer manifestações no en-
dereço felixpalmerio@yahoo.com. A presente edição foi dedicada a familiares, amigos e organizações. 
Se for encontrado mérito suficiente, então será procurada a divulgação mais abrangente.
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Capítulo 1: Memórias
A intenção do presente texto é evocar fatos marcantes, na visão de quem redige, sem o compromis-

so do formalismo quanto à citação de datas bem definidas – embora algumas o sejam –  e de enumeração 
de todos os eventos. A roupagem da “memória” visa tornar o texto mais palatável ao grande público, 
além de permitir liberdade e subjetividade no conteúdo da narração. Se o leitor desejar conhecer como 
se iniciou a atividade de projeto de foguetes, no então Centro Técnico da Aeronáutica (CTA), sugere-se 
a leitura de Dolinsky (1992). 

Na década de 1970, o IAE, então Instituto de Atividades Espaciais, estava crescendo em todos os 
aspectos. O biestágio SONDA III era conduzido pelo engenheiro Jayme Boscov, e as equipes técnicas 
necessárias estavam formadas e admitindo novos colaboradores. O ritmo era intenso, e as diversas 
atividades originavam fatos novos e resultados frequentes. O Diretor do IAE, o Coronel Aviador Hugo 
de Oliveira Piva, administrava com autonomia verba da FINEP, que permitia inclusive a contratação 
de pessoal no regime da CLT. Seu poder de realização era muito superior ao do Diretor do CTA, que 
administrava os recursos financeiros vindos do então Ministério da Aeronáutica (MAer). Diante do 
apoio político do MAer e do Governo Federal, o desenvolvimento de foguetes tinha tudo para ser bem-
sucedido. 

Houve então a criação visionária da Missão Espacial Completa (MECB), que estabeleceu a missão 
de satelitização a ser cumprida por meio dos três segmentos fundamentais a serem implementados no 
país, a saber: 

• o lançador de satélites, que veio a ser denominado Veículo Lançador de Satélites (VLS);
• o satélite, que o Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) denominou Satélite de Coleta 

de Dados (SCD), seguido da meta mais ambiciosa do Satélite de Sensoriamento Remoto (SSR); e
• o campo de lançamento que, após estudos de viabilidade, veio a se tornar o Centro de Lançamen-

to de Alcântara (CLA).
O desenvolvimento do lançador ficou a cargo do Ministério da Aeronáutica (MAer), sendo o Cen-

tro Técnico Aeroespacial (CTA), mais especificamente o Instituto de Aeronáutica e Espaço, seu execu-
tor. O campo também ficou a cargo do MAer, sendo criado um Grupo de Implantação do CLA, dentro 
do CTA, até que o próprio CLA pudesse se desenvolver por si. Os satélites SCD e SSR ficaram sob o 
encargo do Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE).

Para tanto, foi idealizado um foguete de sondagem, o SONDA IV, que exercitasse e comprovasse 
recursos tecnológicos necessários ao futuro lançador de satélites, os quais foram: motor sólido de 
um metro de diâmetro, denominado S40; controle do vetor empuxo; e uso de coifa com geometria 
hammerhead.  

O motor S40 ainda é usado em outros veículos, e tem as seguintes características: 1 metro de diâ-
metro, 5 m de comprimento e 4,5 toneladas de propelente, constituindo um aumento substancial de massa 
em relação ao motor S30, com cerca de 900 kg de propelente. 

O volume de propelente doravante a ser produzido pediu a construção de novas instalações que 
atendessem à nova demanda, dando origem à Usina Coronel Abner, em homenagem a um dos idealistas 
da época e responsável pela obra, que não chegou a vê-la concluída por ter sido vítima do câncer. O 
complexo da usina de propelente situa-se na rodovia dos Tamoios, em local suficientemente afastado 
para não causar danos a regiões mais densamente habitadas, em caso de acidente. O sítio da usina abriga 
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também instalações de ensaios de queima de motores em ponto fixo, os chamados tiros em banco. Foi 
uma obra de vulto, que é continuamente utilizada também no carregamento de propelente dos motores 
dos foguetes de sondagem. 

Outro forte desenvolvimento foi a produção e utilização de aço de ultra-alta resistência, necessário 
para que a massa estrutural do futuro VLS fosse reduzida, em substituição aos aços de alta resistência 
empregados na época: o SAE 4130 e o SAE 4340. Inicialmente foi necessário decidir qual o aço a ser 
empregado. A melhor opção seria o aço maraging, mas não era produzido no Brasil, seu preço era ele-
vado e seu uso controlado por conter cobalto – material estratégico em artefatos bélicos. Havia o aço 
D6AC utilizado nos EUA, em alternativa ao aço 300M, o qual atingia maiores níveis de resistência, mas 
era muito suscetível à propagação de trinca iniciada por corrosão. Na época, a siderúrgica Eletrometal 
produzia o aço 300M para a indústria aeronáutica, que o utilizava em nível inferior de resistência e, por 
isso, menos apicável aos motores sólidos de foguetes. Havia, no entanto, um atrativo naquele aço: sua 
produção empregava um processo de refino, denominado eletro-slag, que aumentava a imunidade do aço 
à propagação de trinca. Foi levado a efeito, na Divisão de Materiais do IAE, estudo de aplicabilidade 
do aço aos motores de foguetes, e concluiu-se que seria viável. Informações mais detalhadas podem ser 
encontradas em Boscov (1985). Tomada a decisão, outro investimento de vulto foi realizado no território 
da Eletrometal: a instalação dos fornos de tratamento térmico das estruturas dos motores de foguetes 
em 300M. A empresa arcou com as despesas da obra civil, e o país pagou pela compra e instalação dos 
equipamentos que constituem o forno. A atividade técnica envolvendo a Eletrometal, o IAE e a empresa 
alemã Eichling foi coordenada pelo engenheiro Jayme Boscov. Outro aspecto fundamental do emprego 
do 300M foi o desenvolvimento do processo de laminação de chapas a partir de placas produzidas pela 
Eletrometal. Ainda hoje, só há uma instalação no país capaz de efetuar tal laminação, que é a antiga Ace-
sita, hoje Acelor Mittal, situada em Timóteo, Minas Gerais. Em todas as operações de laminação, houve 
necessidade de anuência especial da diretoria da empresa, porque seus laminadores são de uso contínuo, 
produzindo aço inox. A laminação do 300M, do 4140 e do 4340 demanda reajuste dos laminadores e 
processos diferenciados de laminação, implicando a parada do laminador para este fim, o que se torna 
inviável economicamente para a empresa, que foi privatizada há alguns anos. Além disso, a laminação de 
tais aços “suja” os laminadores com carbono, o que requer descontaminação para o retorno à laminação 
do inox. Portanto, é preciso aproveitar a parada do laminador para fins de manutenção e então laminar os 
aços destinados aos foguetes. 

Antes do projeto do SONDA IV, o IAE só havia adquirido experiência em controle de atitude de 
cargas úteis voando fora da atmosfera. O projeto Instrumentação constituía o apontamento para o Sol de 
cargas úteis do foguete SONDA III. Essa atividade promoveu o desenvolvimento de: sensores, atuado-
res a gás, eletrônica embarcada e algoritmos de controle. Com o advento do SONDA IV, seria preciso 
controlar a direção do empuxo do motor. Foi decidido contratar o desenvolvimento na empresa alemã 
Messershmitt-Bolkow-Blohm(MBB), que tinha experiência no chamado sistema de injeção secundária. 
Esse trabalho conjunto produziu excelentes resultados na formação das equipes do IAE, nas áreas de 
algoritmos de controle, sensores inerciais e equipamentos hidráulicos. Experiência também foi adquirida 
em todas as outras áreas de desenvolvimento de foguetes, em maior ou menor grau. Esse investimento 
estabeleceu a base para o futuro desenvolvimento do VLS.

A razão de se utilizar a coifa hammerhead foi exclusivamente para provocar a capacitação da 
equipe de aerodinâmica no projeto do veículo com tal geometria, a ser usada no futuro veículo lançador, 
com o fim de ampliar o volume disponível para o satélite. No caso do SONDA IV, não havia previsão de 
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volume de carga útil que justificasse a referida geometria de coifa.
Um desenvolvimento notável ocorrido durante o SONDA IV foi a chamada tubeira móvel, uti-

lizando “junta flexível”. Ao observar a junta desenvolvida para os motores sólidos do Space Shuttle, o 
engenheiro José Bosco da Silveira liderou seu desenvolvimento para o motor S30, com êxito. O quarto 
e último voo do SONDA IV empregou esse conceito no segundo estágio, constituído por um motor S30. 
Em seguida, o conceito foi estendido para os motores S40 e S43, quando foi decidido abandonar o siste-
ma de injeção secundária, porque o novo sistema permitia melhor controle da deflexão do jato.  

Logo que a MECB foi instituída, iniciaram-se estudos preliminares que definiriam a configuração 
do VLS. A decisão de empregar motores com 1 metro de diâmetro orientou e limitou os estudos a serem 
feitos. Das várias possibilidades encontradas, restaram duas que empregavam os mesmos motores, mas 
diferiam na alocação do primeiro estágio, formado pela ação simultânea de quatro propulsores S43. Uma 
solução consistia de quatro motores formando o primeiro estágio abaixo do segundo estágio, na chamada 
configuração em tandem. Na outra, os quatro motores ficavam em torno do segundo estágio, em cluster. 
A primeira traria simplicidade geométrica, aerodinâmica clássica e separação dos quatro motores em 
bloco. Por outro lado, traria também os seguintes inconvenientes:

• comprimento maior, o que pediria uma torre de integração mais alta;
• a relação diâmetro/comprimento poderia suscitar modos de vibração mais difíceis de serem ad-

ministrados pelo sistema de controle;
• sistema de fixação dos quatro motores e transmissão do empuxo seriam complexos, lembrando 

que cada motor tem seu comportamento individual, por mais esmerada que seja a produção.            
A configuração em cluster teria os inconvenientes da aerodinâmica não convencional, obrigando 

maior número de ensaios em túnel aerodinâmico e a separação de cada motor do primeiro estágio de 
forma individualizada. Os benefícios seriam o menor comprimento do veículo e a vinculação individua-
lizada de cada motor ao corpo central. Foi decidido manter a segunda configuração. 

Em meados de 1984, houve a primeira revisão, por equipes estrangeiras, do status da concepção do 
VLS. Uma delegação constituída de três técnicos do IAE (Ariovaldo Felix Palmerio, Dr. Paulo Moraes 
Jr. e Rubens Bartholomeu da Silva e Oliveira) foi incumbida de realizar estudos de desempenho do veí-
culo na Divisão de Lançadores do Centre Nationale d´Etudes Spatiales (CNES) em Evry, nos arredores 
de Paris. Durante três meses, o trabalho conjunto permitiu demonstrar que o VLS seria capaz de cumprir 
as missões estabelecidas na MECB, com três motores apenas no primeiro estágio. O relatório escrito 
pelas duas equipes pertence ao acervo da documentação do VLS – Palmerio (1984). Durante os traba-
lhos, a equipe francesa, responsável pelos estudos de sistema da família de lançadores Ariane, declarou 
que o desempenho esperado dos motores do VLS era otimista. Isso se deveu a embates internos entre o 
engenheiro Bosco, líder da equipe de propulsão, e a Divisão de Química, desenvolvedora do propelen-
te. O engenheiro havia estabelecido desempenho elevado dos motores como um desafio à Divisão de 
Química. Muitas mensagens foram trocadas entre o IAE e a equipe brasileira no CNES, com o intuito 
de ser utilizado desempenho mais realista, o que não foi conseguido. Mais tarde, em 1986, a equipe de 
propulsão passou a ser liderada pelo engenheiro Toshiaki Yoshino, que imediatamente passou a admitir 
parâmetros de propulsão mais condizentes com as possibilidades nacionais de desempenho propulsivo. 
Dessa forma, o primeiro estágio do VLS passou a ter quatro propulsores, para que suas missões pudessem 
ser realizadas.

Em 1986, o projeto VLS foi submetido à revisão do Sr. N. Hrisafovic (Hrisafovic, 1986), arquiteto 
industrial do foguete europeu Ariane. Suas recomendações levaram a modificações nas estruturas de 
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ancoragem do sistema de separação do primeiro estágio e também despertaram para as práticas interna-
cionais de condução de projetos complexos. Depois de muita discussão interna no âmbito da Direção do 
IAE, na época dirigido pelo Cel. Antônio Carlos de Freitas Pedrosa, foi criada a Gerência do VLS, sendo 
o engenheiro Boscov seu primeiro titular. 

Alguns equipamentos do veículo deveriam ser adquiridos no exterior para uso nos primeiros voos, 
até que pudessem ser produzidos no país. No entanto, a década de 1980 caracterizou-se pelo estabele-
cimento da política norte-americana de não proliferação de armas nucleares. Sendo os mísseis o meio 
de transporte eficiente de artefatos nucleares, o Departamento de Estado dos EUA passou a controlar 
e a negar autorização às empresas americanas para a venda de itens que pudessem ser empregados na 
construção de foguetes e que poderiam ser também usados em mísseis. No início, essa postura não estava 
bem clara e causava longas esperas pela resposta dos fornecedores, até que a negativa se apresentava. Na 
década de 1990, o posicionamento dos EUA ficou explícito nos documentos do governo, permanecendo 
até o momento. Aquele país, além de adotar postura rígida interna, influenciou os países europeus para 
que também adotassem o mesmo comportamento. Houve então a quebra do relacionamento intenso en-
tre a França e o Brasil e entre a Alemanha e o Brasil, nos programas de cooperação e no fornecimento 
de materiais e equipamentos. Dois exemplos, entre outros, marcam a vida do VLS. O primeiro ocorreu 
nos EUA, quando os primeiros envelopes motores em 300M do VLS seguiram para tratamento térmico 
na siderúrgica Lindberg Corp., situada em Oak Park, Michigan. Relata o engenheiro João Ribeiro Jr., 
designado pelo IAE como responsável pelo acompanhamento do serviço, que o evento estava cercado 
de fatores adversos:

• o C130 da FAB pousou no aeroporto O’Hare, em Chicago, logo após a chegada do Presidente 
Bush sênior. Portanto, havia uma forte presença de policiais federais na área;

• embora a Lindberg tivesse obtido a licença para execução do serviço, o lado brasileiro não pro-
videnciou a autorização de entrada temporária do material no país;

• agravou o clima o fato de que a documentação listava itens tais como devices, em vez de tools, 
e rocket motors; e

• as tensões no Oriente Médio, entre o Iraque e o Kuwait, influíram na apreensão dos agentes fede-
rais porque havia a suspeita de que o material em questão fosse enviado posteriormente àquela região.

Portanto, o avião foi arrestado para inspeção da carga, sem desembarque, por falta da autorização 
de entrada, e criou-se um impasse, uma vez que a carga ocupava todo o espaço interno do avião, não 
havendo meios de inspecioná-la a bordo. Após uma série de conferências entre a Comissão Aeronáutica 
Brasileira (CAB), a Lindberg, o Departamento do Estado e a Embaixada Brasileira, além de um longo 
interrogatório a que foi submetido o engenheiro Ribeiro, foram permitidos o desembarque do material, 
sua vistoria e liberação para execução do tratamento térmico.

Seguiu-se ainda longa negociação para a liberação de regresso do material para o Brasil, sendo 
cogitado pelo Governo americano o recozimento dos envelopes motores, o que desfaria o tratamento tér-
mico realizado. A negociação chegou a envolver diretamente o recém-eleito Presidente Fernando Collor, 
resultando na autorização de retorno do material beneficiado. 

O segundo episódio ocorreu de forma semelhante na França. O IAE havia comprado matéria- 
-prima para a fabricação das gargantas das tubeiras dos motores do VLS. O material estava pronto para 
embarque no aeroporto, quando veio a ordem de cancelamento do embarque. A empresa produtora de-
volveu o valor pago.

Diante desse cenário, muitos desenvolvimentos tiveram que ser realizados no Brasil para suprir 
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as necessidades do projeto, o que alongou prazos previstos inicialmente. Em alguns casos, foi possível 
encontrar fornecedores na Rússia em países vizinhos. No momento, há uma pequena flexibilização em 
alguns fornecimentos pelos países europeus, devido ao Brasil ter assinado o Missile Technology Control 
Regime (MTCR) e por assinar documentos em que há compromisso com a utilização dos fornecimentos 
em fins pacíficos. Salienta-se que, em muitos países, as sanções externas estimularam o desenvolvimento 
interno. No caso do Brasil, esse desdobramento não teve o fôlego necessário. Por outro lado, é fato que a 
Índia contou com forte suporte da França e, posteriormente, da Rússia na formação de pessoal e no traba-
lho conjunto, que permitiu o sucesso de seus lançadores de satélites. A China e a Coréia do Sul também 
contaram com suporte da Rússia para abreviar etapas de seus programas espaciais.

O desenvolvimento do VLS adentrou a década de 1990 sem progresso marcante. Havia dois de-
senvolvimentos que estavam no caminho crítico: as redes elétricas e os itens pirotécnicos. Como conse-
quência, o projeto mecânico dos módulos equipados não podia progredir porque era necessário definir a 
alocação dos equipamentos em seu interior. Em 1992, assumiu a direção do CTA o Brigadeiro Adyr da 
Silva, que se sentiu na responsabilidade de acelerar o andamento do VLS. Era um dirigente incansável 
na busca de soluções que atinasse como necessárias. Estabeleceu seu posto de comando na sala da chefia 
da Divisão de Eletrônica, convocando pessoas de todo o CTA para comporem ou ajudarem nos trabalhos 
de algumas equipes do projeto. Seu modo de agir interferiu no papel do Diretor do IAE e do Gerente do 
VLS, o que deixou o engenheiro Boscov descontente, pedindo o afastamento dessa função. Por menos 
de um ano permaneceu o Brigadeiro no CTA. De sua passagem, algumas lições foram aprendidas na 
prática:

• naquela época, o Diretor do CTA tinha ainda poderes para viabilizar o projeto;
• a demonstração da vontade de fazer dos dirigentes, essencial em qualquer empreendimento, 

alinha a organização e as pessoas, para que os fins sejam alcançados. As realocações dos recursos 
humanos podem ser traumáticas no processo de alinhamento da organização. No caso do CTA, por 
abrigar ambiente de pesquisa e desenvolvimento, o trauma adquire maiores proporções, observando que 
a formação de equipes de trabalho não é favorecida pela incorporação forçada de recursos humanos;

• a saída de tal líder, após toda a sorte de traumas e benefícios para ocupar a presidência da Telebras 
antes do lançamento do primeiro protótipo do VLS, mostrou que o projeto não era suficientemente 
atraente nem para a cúpula do Governo Federal, nem para o seu dirigente;

• o corpo técnico do projeto mostrou falta de coesão e de firmeza contra algumas investidas do 
Diretor, que foram consideradas danosas. O corpo técnico deveria se manter no controle das atividades 
técnicas e solicitar ao Diretor as providências administrativas que impulsionassem o projeto.     

Com a saída do Brigadeiro Adyr e do engenheiro Boscov, os Diretores do IAE passaram a acumu-
lar a gerência do VLS, mantendo a estrutura gerencial já existente. 

Em 1992, abriu-se perspectiva de diálogo com a Rússia, especificamente com o Salyut Design 
Bureau, desenvolvedor do foguete Proton, entre outros. Foram negociados três contratos:

• desenvolvimento e fornecimento de cinco unidades de voo do sistema de controle de rolamento 
utilizando propulsão líquida;

• fornecimento de servoatuadores hidráulicos para os sistemas de atuação de tubeira móvel;
• revisão do projeto do VLS.
Os contratos foram bem-sucedidos, com os resultados esperados: a entrega dos equipamentos e do 

relatório de avaliação do projeto, sobre o qual não foi encontrada, em Salyut D. B. (1992), razão técnica 
que justificasse modificação importante. 
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Nesse ínterim, o ânimo das equipes era baixo porque as dificuldades técnicas eram muito loca-
lizadas na Divisão de Eletrônica (AEL) e de Sistemas Espaciais (ASE), responsável pelo projeto dos 
foguetes, e os outros setores, de produção e de ensaios, ficavam à espera para poder trabalhar. O corpo 
técnico diagnosticou que era preciso insuflar ânimo nas equipes e, em maio de 1993, propôs a criação 
de um movimento denominado “Decola IAE”. Várias reuniões ocorreram, procurando identificar ações 
que melhorassem o ânimo do pessoal e, por conseguinte, o andamento dos trabalhos. O único resultado 
concreto foi o estabelecimento de um tour pelas instalações do IAE, que proporcionou visão completa do 
que era o VLS e como era feito. Houve também sorteio de ida a campanhas de lançamento de foguetes de 
sondagem. As pessoas dos corpos técnicos e administrativos que participaram das atividades demonstra-
ram apreciação. O ímpeto inicial se esvaiu com o tempo, sem promover a reação desejada.        

Em 1994, a materialização do projeto não evoluía, e havia a apreensão no IAE de que a demora no 
lançamento do primeiro protótipo do VLS causasse a sua total desmobilização pelo cancelamento de sua 
verba. O gerente do projeto e diretor do Instituto, Coronel Tiago Ribeiro da Silva, decidiu-se por fortes 
mudanças na condução do projeto, apoiado por chefes de Divisão e pelas equipes da Gerência:

• do ponto de vista administrativo, trocou a chefia da Divisão de Sistemas Espaciais (ASE) e a 
chefia da Subdivisão de Projetos daquela mesma Divisão;

• do ponto de vista técnico, as decisões mais importantes foram: 
 – não seriam feitos testes de redes elétricas na Maquete de Redes Elétricas e Integração (MIR). 

Essa maquete em tamanho real, modernamente denominada mock-up, deveria satisfazer duas necessida-
des: a verificação da integrabilidade mecânica de todos os itens do veículo; e permitir os testes da rede 
elétrica integrada no veículo. As verificações de integração mecânica foram feitas com os itens de voo, 
módulo a módulo. Os testes de rede elétrica foram feitos com os módulos equipados e interligados eletri-
camente, sem a presença dos motores, conforme ilustrado na figura 6.5;

 – não seriam realizados os ensaios de qualificação ambiental dos módulos equipados. Nes-
ses ensaios, os módulos equipados são submetidos às solicitações ambientais (vibração, temperatura, 
choque mecânico) no nível esperado em voo. Os módulos de voo foram submetidos aos ensaios de 
aceitação, cujos níveis são bastante inferiores aos de voo e têm por objetivo mostrar, ainda no solo, 
defeitos de integração elétrica e mecânica. Os defeitos encontrados são sanados, e os módulos são 
considerados aptos.   

Mesmo assim, o primeiro voo do VLS só foi possível em novembro de 1997, levando a bordo o 
SCD2A do INPE. Note-se que uma consequência desse atraso foi o lançamento do primeiro SCD por um 
veículo estrangeiro, o Pegasus, em fevereiro de 1993. 

Ao ser comandada a ignição do primeiro estágio, um dos motores não acendeu em razão de defeito 
em equipamento mecânico-pirotécnico, conforme será discutido em detalhe no capítulo 4. Essa falha 
ocorreu porque o número de testes realizados com o equipamento foi insuficiente para demonstrar sua 
confiabilidade. A pressão para que o lançamento fosse realizado sobrepujou a necessidade técnica, com 
resultado nefasto. 

Nesse período já se realizavam estudos do sucessor do VLS, denominado genericamente de VLS-2, 
em cooperação com o MAI e o CNES. Surgiu então a decisão de passar a denominar o VLS por VLS-1.  

Dois anos depois, em dezembro de 1999, foi lançado o segundo protótipo, o VLS-1 V02. O voo 
ocorreu dentro do esperado até o momento da ignição do segundo estágio, quando esse motor explodiu. 
A conclusão técnica relatada pela comissão de investigação é apresentada no capítulo 4. Apesar de não 
haver sido cumprida a missão, o veículo demonstrou ser capaz de vencer as fases mais exigentes do voo 
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atmosférico, tais como a região transônica e a de pressão dinâmica máxima. Há quem questione a afir-
mação acima, admitindo que o intenso regime vibratório tivesse causado a explosão do segundo estágio. 
No entanto, não há prova cabal dessa tese até o momento.

A terceira operação de lançamento ocorreu apenas em agosto de 2003. O VLS-1 V03 já estava 
totalmente integrado na Mesa de Lançamento, e equipes ali trabalhavam. Os itens eletropirotécnicos do 
sistema de ignição dos motores estavam instalados, mas a rede elétrica de ignição estava no modo de 
segurança. Intempestivamente, um dos motores do primeiro estágio foi acionado, causando a morte de 
21 técnicos e a destruição da Mesa de Lançamento (ML) e da Torre Móvel (TMI). O abalo repercutiu 
nos planos pessoais, profissionais e institucionais, e suas sequelas se fazem sentir até hoje. A comissão 
de investigação foi liderada pelo brigadeiro Marco Antônio Couto do Nascimento, que desempenhou seu 
papel com equilíbrio e integridade. A investigação foi organizada em diferentes segmentos, sendo o téc-
nico, denominado “Fator Material”, liderado pelo engenheiro Jolan Eduardo Berquó, do Instituto de Fo-
mento Industrial (IFI), do CTA. Outro segmento foi formado por pessoas de renome nacional na área de 
ciência e tecnologia, com um representante das famílias das vítimas. Finalmente, houve a participação de 
especialistas de diversas empresas russas, coordenados pela então ROSAVIAKOSMOS, a agência espa-
cial russa. O papel dessa equipe se limitou a declarar que o procedimento da investigação estava correto. 
O relatório final (Nascimento, 2004) da comissão não identificou a causa técnica do acidente, mas esta-
beleceu uma série de determinações visando aumentar a segurança e a confiabilidade do veículo. O clima 
reinante contava com forte componente emocional, ante o número de vítimas. Suas famílias queriam que 
se chegasse a um culpado, ou culpados, em quem pudessem concentrar toda a dor. A punição seria seu 
lenitivo. No meu entender, felizmente nenhum indivíduo foi inculpado oficialmente, porque este seria 
mais uma vítima do acidente que seria martirizado injustamente para sempre. A culpa de um indivíduo 
deve ser consubstanciada por um ato, ou uma omissão, que conduz a algo prejudicial. A terceira operação 
de lançamento ocorreu em estado de penúria sob todos os aspectos, mas a necessidade do lançamento 
havia. Espero que o conteúdo deste livro permita a muitos leitores entender que a condução do Programa 
Espacial Brasileiro (PEB) se tornou mortal, e devido ao esforço insuficiente, em todos os aspectos, apli-
cado ao desenvolvimento de um lançador de satélites. Um projeto de foguetes bem conduzido já é uma 
fonte de perigo; se conduzido sem o devido amparo, os fatores que desencadeiam falhas se avultam. Se 
quisermos buscar culpados, teremos que começar responsabilizando todos aqueles que aceitaram parti-
cipar do desenvolvimento de foguetes em condições deterioradas, e eu estava no meio deles. A razão de 
tal comportamento é simples de se explicar e difícil de vivenciar: havia a consciência do quão importante 
seria para o Brasil vencer aquela etapa, apesar de todas as dificuldades. Do ponto de vista técnico, havia 
confiança nas melhorias efetuadas, e as seguranças adotadas foram julgadas suficientes porque o segundo 
lançamento se realizou nas mesmas condições. O amadurecimento obtido após o acidente mostrou que o 
aparato da segurança operacional carecia de investimentos também. Tanto as famílias vitimadas quanto a 
sociedade em geral precisam assimilar um dia que desenvolvimentos daquela natureza são inerentemente 
perigosos, e as técnicas de segurança evoluem também à custa de acidentes, letais ou não. Não nos esque-
çamos de episódios fúnebres ocorridos no desenvolvimento espacial de outros países e que resultaram em 
regras de projeto e de comportamento que beneficiaram outros desenvolvedores. Na sequência dos acon-
tecimentos, a Comissão Aeronáutica Brasileira em Washington (CABW) contratou o Centro Estatal de 
Foguetes Makeyev (SRC Makeyev e depois GRTs Makeyev), empresa desenvolvedora de mísseis para 
submarinos e indicada pela agência espacial russa, para efetuar revisão detalhada do projeto. O contrato 
foi assinado em 21 de abril de 2004 e previa a realização das seguintes tarefas:
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• solicitação de dados pela empresa;
• preparação dos dados do VLS-1 pelo IAE;
• elaboração das recomendações de mudanças no projeto;
• aceitação, pelo IAE e CLA, das recomendações sobre a plataforma de lançamento; 
• programa de implantação das recomendações;
• suporte técnico na implantação das recomendações;
• suporte técnico na reconstrução da plataforma de lançamento e no voo do VLS-1 V04.
Apesar de a empresa ter cumprido dentro do previsto as etapas iniciais do contrato, a maturação 

das recomendações foi lenta dentro do IAE, havendo o choque cultural e a busca de entendimento entre 
os técnicos do IAE e os da empresa. Por outro lado, foi necessário identificar como aplicar as reco-
mendações utilizando os recursos existentes no mercado europeu de insumos. Houve a tentativa de se 
utilizar recursos existentes na Rússia, mas que se revelaram inviáveis para o VLS-1. Por exemplo, na 
área de pirotecnia, houve um diálogo intenso e detalhado, para então se chegar à conclusão de que alguns 
itens não poderiam ser aplicados. Só essa discussão durou cerca de um ano. Na área de eletrônica, os 
conceitos fundamentais foram aceitos, até porque coincidiam com o que se desejava praticar. Algumas 
recomendações foram reconsideradas pela empresa como não obrigatórias. Um exemplo significativo foi 
a manutenção de equipamentos únicos da rede de controle, tais como o computador de bordo (CDB) e 
a plataforma inercial. Note-se que, em foguetes comerciais, esses equipamentos são redundantes, o que 
proporciona maior confiabilidade ao foguete. No caso do VLS-1, a redundância daqueles equipamentos 
resultaria em perda muito significativa do desempenho pelo acréscimo de massa próximo ao satélite. 
Apesar de as recomendações sobre as redes elétricas terem sido aceitas, as respectivas soluções técnicas 
adotadas pelo IAE mantiveram-se dentro da cultura ocidental, que diferem em muitos aspectos daquelas 
preconizadas pela empresa, a exemplo do que ocorreu com a rede pirotécnica.  

O contrato foi cancelado em 2010 porque até aquela data, sua última etapa não pôde ser cumprida, 
qual seja o acompanhamento da primeira operação de lançamento após a adoção das recomendações de 
aperfeiçoamento do foguete. O cronograma do contrato, que previa o lançamento em 2006, foi extendido 
por mais dois anos, e, passado esse período, ainda não havia perspectiva concreta de lançamento. Seria, 
portanto, inviável manter o contrato ativo.

Uma recomendação do contrato, parcialmente acatada pelo corpo técnico, foi a realização de um 
voo com apenas o primeiro estágio ativo. O segundo estágio trabalharia apenas cinco segundos, e o res-
tante do veículo teria a mesma massa do veículo de voo. O objetivo era efetuar medições durante a traves-
sia da atmosfera para gerar informações importantes para o projeto, que poderiam inclusive modificá-lo. 
A ignição do segundo estágio cumpriria o papel de mostrar se era justificado o receio de que a explosão 
ocorrida no segundo voo devia-se ao regime vibratório do voo do primeiro estágio, um possível indutor 
de trincas no bloco de propelente do segundo estágio ou na sua interface com as proteções térmicas. O 
corpo técnico do IAE decidiu-se pela queima completa do motor do segundo estágio, com a execução 
da separação do segundo estágio e da Coifa Principal. Esse veículo foi denominado VLS-1 XVT01. Foi 
decidido ainda efetuar um segundo voo experimental, sem satélite cliente, do veículo completo, com 
medições complementares, sendo o veículo denominado VLS-1 XVT02. O voo seguinte, do VLS-1 V04, 
seria operacional, com satélite cliente. Até o momento desta redação, esses voos não foram realizados 
porque o projeto das redes elétricas não foi concluído, e, por conseguinte, o leiaute dos equipamentos não 
se concluiu e, portanto, nenhuma outra etapa subsequente. 

Alguns estudos foram objeto de um segundo contrato, porque o corpo técnico do IAE se sentiu in-
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capaz de realizá-los. Os trabalhos de negociação técnica das sete tarefas a serem executadas consumiram 
cerca de um ano, sendo que sua execução completa deveria durar doze meses. A vigência do contrato foi 
estendida para permitir que a execução das tarefas técnicas satisfizesse cabalmente as necessidades de 
esclarecimento dos resultados apresentados.  

No segundo semestre de 2010, a Direção do IAE aventou a hipótese de promover o projeto de uma 
rede elétrica “simplificada”, a ser contratada na indústria. A missão do veículo seria semelhante àquela 
do VLS-1 XVT01, mas só com separação do primeiro estágio e com número de sensores reduzidos. 
A proposta inicial era a de que seria formado um grupo técnico para estudar a proposta e verificar sua 
viabilidade de lançamento no prazo de dois anos; no entanto, a contratação ocorreu sem este estudo. Os 
objetivos de tal voo seriam:

• avaliação do sistema inercial solidário, em desenvolvimento no IAE, IEAv e INPE, que deverá 
tornar o país parcialmente independente nesse tipo de tecnologia, em uma primeira fase, até que acelerô-
metros inerciais também sejam desenvolvidos;

• realização de um evento ligado ao VLS-1 antes da conclusão de veículo equipado com a rede 
elétrica em execução no IAE; e 

• uso da nova Plataforma de Lançamento do VLS-1.
Esse veículo foi denominado VSISNAV, utilizando a mesma sistemática dos três primeiros pro-

tótipos do VLS-1: sem os testes de qualificação dos módulos equipados e sem a integração do Mock-up 
para Ensaios de Interface e das Redes Elétricas (MIR). O nome do veículo utilizava a sigla SISNAV 
porque pretendia levar a bordo o Sistema de Navegação Inercial (SISNAV), desenvolvido no IAE. Esse 
sistema estaria ativo, mas não atuaria no sistema de controle do veículo. Tratava-se de um experimento 
de comprovação da funcionalidade do sistema em voo. 

No final de 2010 e início de 2011, o Departamento de Ciência e Tecnologia Aeroespacial (DCTA, 
anteriormente CTA) abrigou discussões que tinham por objetivo realizar um evento de lançamento em 
órbita de pequena massa, até o final de 2012. As reuniões levaram a estudo de viabilidades de um veículo 
derivado do VLS-1, com as seguintes características:

• o propulsor do segundo estágio do VLS-1 seria ligado poucos segundos após a decolagem;
• a separação dos quatro motores do primeiro estágio do VLS-1 não mais seria comandada. Os 

motores prosseguiriam até a extinção do segundo estágio do VLS-1, quando então todo o conjunto se 
separaria com o comando de separação do motor central;

• a rede elétrica do veículo seria desenvolvida e integrada por empresa a ser contratada;
• as etapas do voo do último estágio seriam comandadas por instrumentação a ser desenvolvida 

pelo Centro Espacial Alemão (Deutches Zentrum für Luft-und Raumfahrt, DLR), em função de sua ex-
periência com cargas úteis controladas de foguetes de sondagem.     

Embora a proposta fosse atraente à primeira vista, os estudos iniciais logo identificaram que o 
número de fatores adversos a serem estudados e resolvidos poderia atrasar mais sua realização do que 
continuar com o projeto do VLS-1 tal como já sedimentado. Após cerca de oito meses, voltou o IAE a 
se concentrar no VSISNAV.   

Paralelamente ao esforço sobre o VLS-1, outro desenvolvimento digno de nota ocorreu. No ano 
2000, o DLR convidou o IAE a desenvolver um foguete de sondagem que substituísse o Skylark 7, que 
não seria mais produzido, mas era intensamente utilizado no programa europeu de microgravidade. A 
proposta foi aceita, e a execução das atividades ocorreu de forma harmônica entre as equipes do IAE 
e a equipe da Base Móvel de Foguetes (Mobile Raketenbasis, MORABA), órgão do DLR responsável 
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por prover os foguetes para o programa europeu de microgravidade. O trabalho conjunto da engenharia 
de sistema, da equipe de propulsão da ASE e da equipe de desenvolvimento da Divisão de Química 
levou ao bem-sucedido projeto do motor S31. O primeiro coordenador do veículo foi o incansável e 
dedicado engenheiro José Pedro Claro Peres da Silva, vindo a ser vitimado no acidente do VLS-1 V03. 
A coordenação continuou com o engenheiro Eduardo Dore Roda, de igual calibre. O projeto aerodi-
nâmico do VSB-30 foi realizado pela MORABA, porque os especialistas do IAE, Dr. Paulo Moraes 
Jr (ASE) e Maj. Breno Moura Castro da Divisão de Sistemas Bélicos (ASD), não puderam fazê-lo: o 
primeiro por motivo de saúde e o segundo por ter sido transferido. Sendo a Agência Espacial Europeia 
(European Space Agency, ESA) o contratante do foguete, estabeleceu-se um procedimento de avaliação 
do desenvolvimento e de rastreio da produção consubstanciada em vasta documentação elaborada pelo 
coordenador do projeto e sujeita à inspeção de especialista da empresa EADS. Visando à futura transfe-
rência de tecnologia do foguete para empresas nacionais, o projeto foi submetido à chamada Avaliação 
da Qualificação, processo equivalente à certificação de aeronaves. O IFI foi o órgão coordenador da 
atividade, que foi concluída e comemorada em 2010, por ser a primeira experiência deste tipo na área de 
foguetes no país. O Brasil pode se orgulhar de o VSB-30 ter sido aprovado em todos os requisitos, com 
o reconhecimento das organizações europeias, e de se constituir um veículo confiável, usado no país e 
no exterior. Até 2013, foram dois lançamentos no país e doze no campo de Esrange, Suécia. 

Também no domínio dos foguetes de sondagem, a MORABA solicitou o fornecimento do motor 
S30 para execução do voo do experimento Sharp Edge Flight Experiment (SHEFEX), no campo de 
Andoya, Noruega em 1998. O experimento explora a possibilidade de aplicação de placas de material 
isolante térmico em superfícies de espaçonaves que reentrarão na atmosfera terrestre. Até o momento, as 
peças isolantes são conformadas para copiar a geometria externa da espaçonave, sendo, portanto, mais 
difíceis de serem produzidas e consequentemente mais caras. As placas planas, se aprovadas, reduziriam 
muito o custo da proteção térmica. O sucesso do experimento fomentou a realização do SHEFEX 2, que 
pediu um nível mais elevado de velocidade na atmosfera. Para tanto, o IAE foi solicitado a produzir um 
motor S40 e um S44, com alguns periféricos do veículo VS-40. O coordenador dos trabalhos no IAE foi 
o engenheiro Nelson Snellaert Tavares, e o lançamento ocorreu em 22 de junho de 2012, em Andoya, 
com sucesso no voo e nos experimentos. Concomitantemente, foi idealizado o experimento SHEFEX 3, 
que pedia aumento do nível de velocidade de reentrada na atmosfera, agora compatível com a reentrada 
real. Para tanto, está em estudo um foguete de três estágios, denominado VLM-1, que deverá contar com 
o desenvolvimento de motor de dez toneladas de propelente sólido, com estrutura em fibra estrutural. O 
veículo poderia ter suas funções estendidas para se tornar um lançador de nanossatélites. O coordenador 
dos estudos preliminares foi o Dr. Luís Eduardo Vergueiro Loures da Costa.  

A MORABA tem encomendado motores para os mais diversos experimentos na Europa e Austrá-
lia em razão da confiança estabelecida tanto no desempenho quanto na pontualidade de entrega. Tudo 
isso tem sido possível porque o ex-dirigente daquele órgão do DLR, o engenheiro Peter Turner, era ina-
balável admirador do Brasil, além de ser competente técnico em telemetria e pertinaz negociador.

Toda essa atividade criou conflitos internos no IAE e no DCTA. De um lado, estabeleceu-se o pen-
samento de que o IAE não é um fabricante de foguetes, e sim desenvolvedor. Por outro, argumentou-se que 
o esforço sobre os foguetes de sondagem diminuía a dedicação ao VLS-1. Embora essas posições tenham 
aparente fundamento, devem-se considerar os seguintes aspectos da vida do IAE naquela oportunidade:

• o maior volume da produção mecânica dos foguetes de sondagem é executado em empresas e é 
acompanhado e conferido pelo IAE;
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• a produção de propelente e o carregamento dos motores são feitos na usina do IAE. No entanto, a 
pouca demanda para o VLS-1 foi executada prioritariamente e não impediu o carregamento dos motores 
de menor porte;

• a produção eletrônica ocorreu na AEL, mas sem conflito com o projeto VLS-1, porque esse não 
teve atividade de integração concomitante;

• a produção de pirotécnicos foi beneficiada, porque se passou a usar eletropirotécnicos com con-
dições de não acendimento de 1A/1W/5 min (o eletropirotécnico não pode ser ativado quando submetido 
a uma corrente elétrica de 1 A, com a potência de 1 W, por cinco minutos) também nos foguetes de 
sondagem, sendo sua utilização precursora em relação ao VLS-1;

• as atividades de foguetes de sondagem mantiveram operacionais as equipes de produção e inte-
gração, enquanto o VLS-1 estava em fase de revisão;

• os sucessos dos foguetes de sondagem trouxeram realização mais frequente do que os esparsos 
testes relativos ao VLS-1, com efeito positivo sobre as equipes e contabilizando realização para o IAE;

• o processo de transferência de tecnologia para a integral produção do VSB-30 na indústria reve-
lou-se lento pelo volume de documentação a ser gerada e pela qualificação a que as empresas precisavam 
se submeter. Ao cabo da transferência, provavelmente o preço a ser pago será impeditivo da comerciali-
zação, porque nele incluir-se-ão encargos não cobrados pelo IAE, tais como: salários, encargos trabalhis-
tas, impostos, custo da vida vegetativa. Para fins de uso interno, ainda assim seria admissível pagar tal 
preço, visando à manutenção da atividade no setor privado. No entanto, a demanda nacional é pequena 
e incapaz de manter a atividade empresarial. Mesmo somando as encomendas externas, a demanda seria 
baixa. Portanto, a solução da questão pede mais reflexão;

• a hipótese de abandono do atendimento à demanda externa significa diminuir mais ainda a ativi-
dade espacial no Brasil, e justamente aquela faceta que tem apresentado resultados positivos.      

Uma demanda maior da força de trabalho ocorria quando eram preparados lançamentos nacionais, 
por causa da carga útil. Nesses casos, o IAE era responsável pelas seguintes tarefas:

• produção da estrutura e da infraestrutura (sistema de separação, sistema de recuperação, que era 
comprado do DLR, telemetria, alimentação elétrica dos experimentos) da carga útil, ou seja, do bus;

• adaptação da eletrônica dos experimentos ao ambiente de voo. Os experimentadores não tinham 
essa cultura e demorarão a ter pelo pouco acesso aos voos. Na Europa, a EADS provê uma vasta gama 
de equipamentos aos experimentadores para que estes apenas se preocupem com a preparação de seus 
experimentos. Por outro lado, o provedor do bus não precisa se preocupar com a qualificação dos equi-
pamentos dos experimentos para voo. Essa realidade se tornou possível diante do volume da atividade 
científica naquela região;

• atendimento aos experimentadores na fase preparatória da missão, tanto no IAE como no CLA. 
Em suma, os voos nacionais demandam do IAE, como um todo, um envolvimento muito maior do 

que aquele da produção do foguete a ser enviado para o exterior. Essa situação não é específica do VSB-
30 e ocorre em qualquer voo com experimentos brasileiros. Mesmo assim, é uma atividade que dá vida 
ao Instituto em meio às longas etapas do VLS-1. Por outro lado, o fomento da AEB em relação aos expe-
rimentos científicos, sejam eles em microgravidade ou não, é um fator do desenvolvimento da sociedade 
como um todo. Aqueles que tiveram ou terão a oportunidade de assistir aos preparativos de uma carga 
útil dos programas TEXUS e MAXUS, e depois, à apresentação dos resultados das pesquisas veiculados 
nos encontros bienais promovidos pela ESA poderão constatar a benéfica repercussão das atividades nas 
várias camadas da sociedade europeia.
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Os relatos apresentados mostram claramente o declínio da capacidade do IAE em atuar 
no desenvolvimento de foguetes, porque, nas condições atuais, o VLS-1 demanda energia que a 
instituição não tem, pensando somente em contratar os serviços na expectativa de que venham a suprir 
as lacunas internas. No entanto, a administração de um contrato demanda muito do contratante e do 
contratado em saber técnico e em capacidade administrativa. Do lado do IAE, os recursos técnicos, 
administrativos, financeiros e políticos estão em franco declínio. Do lado das empresas, não houve ao 
longo do tempo a formação de todos os parceiros necessários. Portanto, não há a complementaridade 
estabelecida, que poderia ser formada por vultoso investimento, dando frutos dentro de três a cinco 
anos. Surpreendentemente, pouco se comentou sobre esses fatos gritantes e não se ouve a pergunta: 
“Por que, após tantos anos, não houve a continuidade de lançamentos do VLS-1?”. Propõe-se responder 
da seguinte forma:

“Porque, no segmento de desenvolvimento de foguetes nacionais, o Pro-
grama Espacial Brasileiro não tem a dimensão compatível com a do Brasil. 
As metas estabelecidas não são prioritárias no contexto nacional e não estão, 
portanto, em efetiva execução.”

Justifica-se tal afirmação pela simples constatação de que metas foram escritas, mas o esforço 
correspondente de realização só definhou ao longo dos anos. O desenvolvimento de um sistema 
complexo, aquele que envolve múltiplas tecnologias, pede esforço nacional para sua cabal realização. 
É preciso que os poderes governamentais atuem política e administrativamente para que a legislação 
e o arranjo das organizações públicas e privadas se estabeleçam, dando suporte ao empreendimento. O 
esforço de desenvolvimento tecnológico deve ser distribuído entre órgãos de pesquisa e desenvolvimento 
governamentais, entre universidades privadas e públicas e entre empresas de engenharia. Os trabalhos 
devem ser conduzidos e realizados por conjunto de pessoas competentes na área, mesmo que as busquemos 
em outros países. O fluxo de recursos financeiros deve ser compatível com o empreendimento, notando 
que ele seria irrisório perante a economia do país. Sob a luz dos requisitos mencionados, que não 
constituem surpresa para ninguém, segue um relato da saga do VLS-1.

Na década de 1980, mudanças marcantes na vida nacional se refletiram no andamento do projeto:
• a política econômica priorizou a produção de bens para exportação e diminuiu drasticamente 

outros investimentos. A verba do projeto começou a declinar;
• o modelo administrativo dos órgãos federais foi migrando o nível de decisão para os escalões 

superiores, tirando a autonomia dos dirigentes de terceiro nível para baixo. Os Diretores do IAE e do 
DCTA perderam autonomia administrativa;

• a transição para o governo civil afetou a prioridade do projeto de foguetes;
• os servidores contratados pela CLT foram transformados em servidores estatutários;
• a contratação de pessoal passou a ser por meio de concursos públicos autorizados apenas pelo alto 

escalão de administração e planejamento do Governo Federal.
Na década de 1990, os seguintes fatores se somaram aos citados acima:
• queda acentuada da verba anual. Houve ano em que não existiu dotação de recursos para o 

projeto;
• o controle sobre o funcionamento dos órgãos federais aperfeiçoou-se a ponto de a responsabilida-

de fiscal do dirigente se concentrar em seu CPF. Em alguns casos, estabeleceu-se tal controle para prestar 
transparência aos gastos que os processos de compra se tornaram excessivamente pesados;

• o aquecimento do setor aeronáutico atraiu os técnicos com dez a quinze anos de experiência, 



35

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

criando um vazio na camada intermediária daqueles que conduziam o projeto no IAE. Além disto, alguns 
setores perderam todos os especialistas;

• o Governo Federal estabeleceu o conceito de estado mínimo. Para atingir suas metas, criou o Pro-
grama de Demissões Voluntárias e a colocação de servidores em disponibilidade. Essas ações causaram 
mais perdas e desgaste interno gerados pelas disponibilidades. 

Na primeira década do século XXI, os seguintes fatos acrescentaram dificuldades ao desenvolvi-
mento do VLS-1:

• o controle do Governo Federal sobre seus órgãos aumentou. As compras deveriam utilizar o 
pregão eletrônico. Esta prática visa diminuir as despesas dos órgãos federais, mas criam sérios proble-
mas quando se deseja comprar itens para uso em alta tecnologia. Outra dificuldade foi a necessidade de 
contratar serviços de usinagem pelo pregão. Quando o ganhador era empresa sem condições de satisfazer 
o serviço com um mínimo de qualidade, era preciso anular o pregão e refazê-lo, ou seja, o serviço teria 
que esperar. Por outro lado, não era permitido efetuar novo pedido de fabricação no mesmo ano fiscal, 
inclusive na empresa que já havia ganhado o pregão, porque caracterizaria fracionamento de nota fiscal. 
Quem trabalha em tarefas perfeitamente planejáveis consegue se adequar a tais restrições, mas o desen-
volvimento tecnológico é permeado de fatos imprevisíveis que vão se delongando diante da impossibi-
lidade administrativa de dar seguimento tempestivo. Os contratos nacionais e internacionais deveriam 
passar pela análise da Advocacia Geral da União (AGU). Embora o Núcleo de Assessoria Jurídica (NAJ), 
representante da AGU em São José dos Campos, fosse solícito e eficiente, a análise dos contratos da 
área espacial entrava na fila de contratos de outros órgãos federais atuantes na região. Some-se ainda 
a inexistência de assessoria jurídica interna ao IAE que assumisse o encargo de gerar os contratos in-
ternacionais. Dessa forma, os técnicos dos diversos desenvolvimentos tinham que intermediar com os 
interlocutores estrangeiros não só os aspectos técnicos, mas também os administrativos e legais, o que 
absorveu homens-horas que seriam mais bem empregadas na atividade-fim;

• o acidente do VLS-1 V03, além de causar perdas diretas, também causou a síndrome da casa 
arrombada. As decisões de correção do projeto do sistema elétrico do veículo ultrapassaram em muito a 
real necessidade de introdução de conceitos de segurança. Embora as medidas adotadas fossem passíveis 
de aplicação, havia um longo aprendizado a ser feito, o que ampliou em excesso o tempo de aplicação 
daqueles conceitos. O sistema elétrico do VLS-1, tal como concebido inicialmente, era seguro desde 
que tivesse sido aplicado na íntegra e passasse pela qualificação ambiental dos módulos equipados. Seu 
projeto resultou de conhecimento adquirido no projeto Ariane, que teve grande sucesso comercial. As 
recomendações emitidas pelo GRTs Makeyev foram compatíveis com o que deveria ter sido feito desde 
o início, principalmente no que se refere à interface eletropirotécnica. A empresa russa não emprega os 
novos conceitos de segurança elétrica adotados pela equipe técnica da Divisão de Eletrônica, mas se 
socorre dos itens pirotécnicos para obter a segurança operacional e a confiabilidade do veículo em solo e 
em voo. Houve também a decisão de reinstalar no veículo a rede pirotécnica, mas com nível de segurança 
operacional e de confiabilidade muito mais elevado. Não havendo parceiro nacional para o desenvolvi-
mento e a fabricação dos itens pirotécnicos, entabulou-se conversação com a empresa GRTs Makeyev 
no sentido de aplicar seus itens já desenvolvidos ao VLS-1. O diálogo técnico durou um ano, mas não 
resultou em contratação, como já mencionado. A principal razão foi a dificuldade técnica de instalação 
dos Estopins Detonantes Confinados (EDC), que eram rígidos e dificultariam sua instalação nos módulos 
equipados. A equipe técnica procurou, então, solução na França, cuja tecnologia se aplicava com maior 
facilidade. A negociação contratual e a duração do contrato resultaram na primeira entrega de itens de 
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voo no IAE em outubro de 2010;
• os estudos de leiaute dos módulos equipados revelaram-se gargalo adicional para que se pudes-

sem produzir seus desenhos de fabricação. De um lado, o conhecimento das necessidades de instalação 
dos equipamentos mecânicos e pirotécnicos permitiu o estabelecimento do leiaute dos módulos do pri-
meiro e segundo estágios em 2010. No entanto, as indefinições das redes elétricas impediam a conclusão 
daqueles leiautes e, em consequência, a conclusão dos respectivos desenhos de fabricação. Para fins do 
VLS-1 XVT01, ainda seria preciso trabalhar nas modificações do terceiro e do quarto estágios; 

• em face das indefinições reinantes em 2010, a Direção do IAE promoveu discussão sobre o 
VSISNAV, já mencionado. O IAE continuaria o desenvolvimento da rede elétrica, a ser aplicada no 
VLS-1 XVT02. A partir dessa proposta, o Gerente do VLS-1, Ten.Cel.Eng. César Demétrio dos Santos, 
orientado pelos dirigentes do DCTA, deu prioridade àquele veículo e iniciou o processo de contratação 
por inexigibilidade de licitação da empresa Mectron para o trabalho de desenvolvimento, produção e 
integração da rede elétrica do veículo; 

• em janeiro de 2011, o DCTA propôs que o IAE estudasse a possibilidade de efetuar missão de 
inserção em órbita, em 2012, conforme já citado;

• simultaneamente, a equipe técnica do IAE continuava com perdas em razão das aposentadorias. 
O ano de 2011 caracterizou-se por perda de metade do orçamento previsto no final de 2010, em função 
de contingenciamento governamental e dos recursos aplicados à infraestrutura do CLA para o foguete 
Ciclone 4, a cargo Alcantara Cyclone Space (ACS). 

A síntese de todos os fatores citados reflete a inexistência prática do Programa Espacial Brasilei-
ro, até o momento da redação do texto. Por outro lado, para melhor compreensão do assunto, citemos 
algumas características de programas espaciais de países bem sucedidos em seus objetivos científicos, 
tecnológicos, econômicos, estratégicos e políticos. Os programas americano, soviético e europeu carac-
terizaram-se por:

• Reconhecimento de necessidade estratégica premente. No caso dos EUA e da URSS, o funda-
mento era a dominação política e militar. No caso da Europa, o lançamento de satélites de comunicação 
de forma independente foi o argumento para o investimento no Ariane, após o insucesso com o lançador 
Europa.

• Arregimentação da força de trabalho. Nos EUA, a NASA cresceu sua infraestrutura de testes e 
de desenvolvimento tecnológico, fomentando as empresas a desenvolverem sistemas completos de solo 
e de voo. Na URSS, formaram-se institutos de pesquisa, escolas e empresas especializadas nos vários 
segmentos de solo e de voo. A Europa associou vários países para realizar o esforço em prol da família 
Ariane.

• Desenvolvimento dos insumos. Os sistemas complexos demandam o desenvolvimento de uma 
infinidade de insumos tais como materiais e equipamentos de solo e de bordo. Em um primeiro momento, 
caso estes insumos fossem comercializados no mercado internacional, a compra seria válida para acelerar 
a execução das etapas finais do sistema. No entanto, é necessário investir com vigor no desenvolvimento 
interno daqueles insumos. No Brasil, houve sucessos no caso do aço 300M, do propelente, da fabricação 
de estruturas bobinadas, mas há carências alarmantes que devem ser comentadas:

• fibras estruturais de carbono: a Divisão de Materiais do IAE desenvolveu a fibra precursora em 
poliacrilonitrila (PAN), mas que não atinge a homogeneidade necessária para que após a carbonização 
resulte em fibra estrutural. O investimento em infraestrutura e na formação de equipe qualificada tem 
sido insuficiente;
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• carbono-carbono: a situação é a mesma apontada acima;
• sensores inerciais: muitas tentativas ocorreram ao longo das décadas, até que o Instituto de Estu-

dos Avançados (IEAv) do DCTA obteve financiamento da FINEP para desenvolver girômetros com base 
em fibra óptica. Resultados já foram obtidos e são citados na seção 5.5. No entanto, os acelerômetros da 
classe inercial não contam com nenhum esforço de desenvolvimento;

• equipamentos eletrônicos: equipamentos como receptor de telecomando, computador de bordo, 
Pulse Code Modulator (PCM) não estão disponíveis para uso no VLS-1, embora alguns já tivessem sido 
desenvolvidos no passado. Estes insumos são aplicáveis a aviões e mísseis, mas não existe uma política 
industrial que sustente uma empresa na área;

• resina polibutadiênica hidroxilada (PBLH): como será comentado no capítulo 6, o Brasil já desen-
volveu e produziu industrialmente este insumo, e acabou por perdê-lo por falta de vigilância industrial;

• itens pirotécnicos: como também será comentado no capítulo 6, houve retrocesso na produção 
industrial de itens já qualificados. 

• alocação dos recursos políticos, administrativos e financeiro: muita ênfase se dá aos recursos 
financeiros, esquecendo que estes só são bem utilizados se houver amparo administrativo e político, ou 
seja, o controle e a auditoria dos recursos gastos precisam ser ágeis a ponto de não tirarem a agilidade 
da atividade fim.

Analisa-se agora o comportamento dos países da segunda geração da conquista espacial, tais como 
a Índia e a China, que começaram suas atividades na mesma época que o Brasil, mas se destacaram 
em realizações, e têm metas ambiciosas a cumprir. Os países citados empenharam-se da mesma forma, 
sob suas motivações nacionais. No entanto, tiraram o maior proveito possível dos desenvolvimentos já 
ocorridos na Europa e na URSS, comprando subsistemas, sistemas e formação de pessoal. Mais recen-
temente, segue nesta mesma linha a Coréia do Sul. Se compararmos as atitudes do Brasil neste campo, a 
partir da década de oitenta, constatamos a inexistência das ações que teriam levado o país a ter hoje sua 
realização espacial. 

Assusta a ausência de visão da sociedade brasileira quanto ao significado para o país do programa 
espacial. Em muitas pessoas reside a ilusão de que existe um grande mercado à disposição para satisfazer 
nossas necessidades, assim como hoje são satisfeitas a preços exorbitantes. No entanto, tudo é mutável e 
as condições permissíveis hoje podem não existir na próxima década. Além disto, e mais importante do 
que tudo, está a dependência tecnológica. O Brasil tem competências individuais para criar no mesmo 
nível de outras nações. Falta apenas a visão de que é preciso fomentá-las internamente e mantê-las ge-
rando independência tecnológica, que gera independência econômica, e política, além de elevar o nível 
educacional da sociedade. Sob este aspecto, cabe reconhecer e enaltecer a postura do Estado de São Paulo 
que, por meio da Fundação de Amparo à Pesquisa do Estado de São Paulo (FAPESP), executa políticas 
de apoio aos desenvolvimentos científico e tecnológico de forma efetiva. O exemplo vem sendo seguido 
em outros estados brasileiros, possibilitando interação entre as Fundações de Amparo à Pesquisa, e cons-
tituindo fator de desenvolvimento nacional. Quem sabe se nesta interação seja incubado o ressurgimento 
do Programa Espacial Brasileiro?

Antes de concluir o capítulo, manifesto minha opinião sobre dois temas polêmicos na execução 
dos projetos de foguetes:

• A administração militar vs. a administração civil: presenciei e participei de inúmeros debates 
sobre o tema, ao longo de minha vida no IAE, porém nunca de forma efetiva ou plenária, incluindo civis 
e militares capazes de discutir o assunto friamente. Do ponto de vista pessoal e profissional, meu teste-
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munho é de que vivemos pacificamente e em colaboração, no entanto, sempre ocorreram expressões de 
insatisfação quanto à incompatibilidade entre a carreira militar e a participação nos projetos, e também 
quanto à ocupação de cargos. Posso afirmar que o problema é real, embora tanto os civis como os milita-
res tenham levado suas tarefas adiante como se a incompatibilidade não existisse. A abordagem objetiva 
da questão resume-se em se admitir o que é prioritário: a atividade de desenvolvimento de foguetes ou 
a vida militar. Creio que tanto os civis como os militares concordam, conscientemente ou não, que a 
prioridade é a vida militar, ou seja, o desenvolvimento de foguetes se subordina a ela. São comentados o 
porquê e possíveis alternativas após a análise do segundo tema: o emprego de técnicas gerenciais. 

• Em muitos episódios, houve a tentativa de adoção de sistemas de gestão e gerenciamento em 
prática principalmente em empresas. Houve contratação de consultorias que ajudassem a identificar os 
pontos fracos da instituição e seus remédios. Acredito que todos os diagnósticos e metodologias tinham 
mérito, mas não produziram os resultados esperados. 

No meu entender, os dois temas podem ser esclarecidos por conjunto único de razões. Admitamos 
que o desenvolvimento de foguetes de sondagem e de lançadores de satélite fosse meta a ser tenazmente 
perseguida por motivação forte de cunho nacional. Dela resultaria a conjunção dos recursos fundamentais 
de projetos complexos, ou sistêmicos, quais sejam:

• políticas estabelecidas conceitualmente no contexto dos três Poderes e executadas no dia a dia da 
vida nacional. Sendo assim, todo o aparato legislativo e regulamentar seria construído e repercutido em 
todos os segmentos da sociedade afetos à meta;

• aparato administrativo construído com base no esforço acima, em que a execução dos trabalhos 
no setor público, privado e acadêmico fluiria sem obstáculos;

• arregimentação da força de trabalho nos vários setores, na medida do esforço a ser realizado. Esse 
recurso fundamental envolveria também uma grande ação de formação de pessoal no país e no exterior;

• alocação dos recursos financeiros nos necessários volume e fluidez. Esse recurso é citado por 
último porque, somente se precedido pelos demais, sua utilidade é real (nos tornamos adictos ao vício de 
culpar a escassez de verbas pela não execução, quando a capacidade de execução não está a sua altura).        

No contexto admitido, o sucesso da meta é a prioridade, e tudo se alinha no propósito de atingi-la. 
Portanto, o empreendimento é conduzido pelas pessoas mais capazes, que se distinguem pelo potencial 
de colaborar no seu sucesso. Todos os postos chaves da cadeia funcional seriam ocupados em função da 
comprovada, ou presumida, competência, independentemente da origem da pessoa (civil, militar, estran-
geiro). Nessa hora, o militar identificado como necessário poderia se manter em sua carreira, mas despido 
de suas prioridades militares. Estabelecido o ritmo de trabalho, o emprego de técnicas de aprimoramento 
e otimização das práticas gerenciais e administrativas poderiam cumprir seus papéis.

O ambiente de desenvolvimento de foguetes começou a se afastar das condições ideais mencio-
nadas há décadas (eu diria, desde a década de oitenta), e hoje só sobrevive à custa do esforço de alguns 
indivíduos, em resultado da não execução deste segmento do Programa Espacial Brasileiro. Neste am-
biente, não importa quem administra ou que técnicas são empregadas e a discussão sobre o assunto é 
estéril. Caso o PEB estivesse em plena execução, o IAE poderia abrigar suas atividades, mas dois grupos 
distintos de trabalho coabitariam as instalações: militares responsáveis pelas atividades da área militar e 
o grupo de pessoas integralmente dedicadas aos projetos. A interface entre os dois grupos não teria ne-
nhum conteúdo relativo à condução dos projetos do PEB. O IAE dispõe de condições físicas propícias ao 
desenvolvimento de foguetes, mas a sua missão hoje não se cumpre cabalmente porque não é prioritária 
no âmbito nacional.
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Para ilustrar as ideias expostas, apresento uma tradução livre e simplificada do seguinte texto de 
Michener (1959): ... se o Forte fosse competir em igualdade de condições com empresas como a Gregory, 
não poderia mais promover para altas posições parentes inadequados e sem fibra. Todos foram cortados e 
substituídos por pessoas capazes de conduzir a empresa. Foi admitido um grupo de profissionais forma-
dos em Wharton, Stanford e Harvard... No meu entender, o paralelo é perfeito entre as ações necessárias a 
uma empresa para se tornar competitiva e a condução bem sucedida do desenvolvimento e comercializa-
ção de sistemas complexos. Negligenciar algum dos quatro recursos citados implica sofrimento, quando 
é dado início a um empreendimento. 
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Capítulo 2: Conceitos fundamentais
O objetivo deste capítulo é apresentar ideias fundamentais para introduzir o entendimento do que é 

um foguete. Procurou-se apresentá-las em sequencia lógica, no entanto, alguns conceitos utilizam outros, 
tornando difícil a escolha daquele a ser abordado primeiro. Os capítulos relativos às áreas especializadas 
complementam e aprofundam alguns dos conceitos emitidos a seguir. 

O leitor pode encontrar a mesma informação na literatura, mas abordada de forma diferente. Com 
o propósito de eliminar conflitos e disparidades, existem órgãos de normalização no Brasil e no exterior 
que se dedicam a estabelecer conceitos com interpretação e verbalização únicas. Para tanto, contam com 
pessoas altamente qualificadas e experientes para debater e decidir o que deve ser adotado. O IAE e o 
INPE destacaram alguns de seus especialistas para comporem os fóruns da International Organization 
for Standardization (ISO), no que se refere às áreas espaciais. Procura-se aqui o alinhamento com a As-
sociação Brasileira de Normas Técnicas (ABNT) e a European Cooperation for Space Standardization 
(ECSS). Esta última permite acesso irrestrito, via Internet, a seus documentos já aprovados. As edições 
impressas e em CD são comercializadas, assim como o faz a ABNT. No entanto, é natural que a expansão 
do conhecimento provoque mudanças em conceitos estabelecidos anteriormente, portanto, o profissional 
da área deve se manter atualizado com o rumo dos acontecimentos, e colaborar com sua própria opinião 
para que novas ideias se estabeleçam sobre uma ampla base de conhecimento.

Carga útil
A razão da existência de qualquer veículo é o que ele transporta e em que condições. Os foguetes 

convencionais transportam a carga útil, ou carga paga. O termo carga paga (payload) denota o espírito 
comercial do lançamento, em que o objeto a ser transportado paga o preço do lançador e da operação de 
lançamento. O termo carga útil, de origem francesa, refere-se a uma atividade científica ou tecnológica. 
Utilizaremos esta segunda nomenclatura, porque traduz o que tem sido feito no Brasil até o momento.

Este termo adquire diferentes significados técnicos, dependendo do ponto de vista de quem os 
define. Algumas variantes de aplicação do termo são apresentadas a seguir.

O caso de mais fácil compreensão é o dos lançadores de satélites, nos quais a carga paga é o con-
junto de satélites a serem transportados. No entanto, para o satélite, a carga útil é o conjunto de equipa-
mentos que realiza as funções do cliente, tais como, câmeras, sensores, transmissores.

Nos foguetes de sondagem são possíveis diferentes situações:
 n um conjunto completo, produzido pelo cliente, é instalado sobre o último estágio do foguete. 

Embora aquele objeto seja parte integrante da geometria externa do foguete completo, para fins de cál-
culo de desempenho deste último, ele é considerado como a carga útil. Ou seja, o que foi acrescentado 
de massa para formar o veículo é considerado como o objeto a ser transportado. Do ponto de vista do 
entendimento do que é o sistema completo, a ideia apresentada confunde, porque, sem aquela adição, 
o foguete não tem forma aerodinâmica para voar. No caso do foguete VSB-30, ilustrado no capítulo 
3, quando é realizado o voo dos experimentos europeus, todo o conjunto acima do adaptador cônico é 
produzido na Europa e integrado ao restante do veículo. Neste caso, a carga útil é aquele conjunto acima 
do adaptador;

 n o foguete de sondagem oferece ao cliente a infraestrutura para instalação dos experimentos a 
bordo. Para o cliente o foguete é um bus, que oferece: alimentação elétrica; compartimentos; telemetria; 
e acionamentos de experimentos. Nesse caso, a carga útil é o conjunto de equipamentos instalados a 
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bordo pelo cliente;
 n nas missões nacionais de foguetes de sondagem transportando experimentos nacionais, ofere-

ce-se um bus. No entanto, considera-se carga útil tudo que está acima do módulo que faz interface entre 
o motor do último estágio.

Conclui-se que a definição de carga útil de um foguete de sondagem é uma convenção estabelecida 
entre o provedor da propulsão e o provedor do experimento. 

Note-se que, nos foguetes de sondagem, a geometria da carga útil pode variar em massa e forma, 
de um voo para outro. Durante a preparação da missão, são efetuadas análises para averiguar se o com-
portamento do foguete é satisfatório ou se há necessidade de medidas corretivas. Em geral, basta lastrar 
convenientemente a carga útil, obtendo a estabilidade estática preconizada. 

Estabelecida a convenção do que é carga útil de um foguete de sondagem, ela deve ser claramente 
citada na documentação do veículo, para que as informações a respeito de desempenho sejam compre-
endidas. 

Desempenho
O desempenho, ou performance, de um foguete de sondagem é medido por sua capacidade de 

impulsionar uma carga útil para que esta atinja a altitude requerida pelo experimento. O tempo de perma-
nência acima de uma requerida altitude também é medida de desempenho. 

De modo geral, o desempenho dos lançadores de satélites é a sua capacidade de inserir massa de 
satélite em uma órbita. O desempenho dos lançadores comerciais usualmente refere-se à massa de satélite 
que pode ser inserida na órbita de transferência geoestacionária. É comum um lançador ser concebido 
tendo-se em mente uma família de lançadores com crescente desempenho, utilizando os seguintes recur-
sos:

n adição de propulsores auxiliares, como ilustra a figura 2.12;
n injeção de múltiplos satélites.
O desempenho maior permite o lançamento de vários satélites. A figura 4.19 mostra uma solução 

praticada.
Em algumas contratações de serviço de lançamento, a precisão de inserção em órbita é vista como 

parte integrante do desempenho. 
Estágio de um foguete
A arquitetura dos foguetes de vários estágios é a melhor solução disponível no momento para alijar 

massas que não são mais úteis ao desempenho da missão. Assim, quando o reservatório de propelente, 
líquido ou sólido, está vazio, é eficiente descartá-lo junto com os equipamentos utilizados somente na-
quela fase. 

A principal característica do estágio é sua capacidade de transformar a energia de seus motores, 
em ganhos de velocidade e de altitude do foguete e de sua carga útil, ou paga. A soma dos ganhos de 
velocidade e de altitude proporcionados pelos estágios totaliza a velocidade  e a altitude finais necessárias 
à carga útil para que esta realize sua missão. Para tanto, cada estágio é constituído de um, ou um grupo 
de motores funcionando simultaneamente e de todos os equipamentos necessários à execução de sua fase 
propulsada.

Na cultura soviética, o conceito de estágio difere daquele adotado na cultura ocidental, porque 
toma como base a equação do foguete de Tsiolkovskii (seção 5.1), na qual o estágio é o veículo em uma 
de suas fases de incremento de velocidade e altitude. Sendo assim, o primeiro estágio é o veículo com-
pleto, e o segundo estágio é o veículo depois de ter alijado o motor e seus periféricos da fase propulsada 
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do primeiro estágio. 
Estagiamento
O estagiamento consiste do conjunto de estudos que permitem decidir:
n quantos serão os estágios de um foguete, e
n quais serão a energia embracada e a massa estrutural de cada estágio.
Salienta-se que o estagiamento focaliza os aspectos energéticos da missão de lançamento. 
A seguir é exemplificada, de forma intuitiva e simplificada, uma sequência de passos que leva ao 

estagiamento de um lançador de satélites. Note-se que o mesmo procedimento se aplica aos foguetes de 
sondagem

Passo 1: satisfação da missão a ser realizada. Definida a órbita, resultam as condições energéticas 
a serem satisfeitas pelo lançador no momento da separação do satélite: velocidade e a altitude no perigeu. 
Adicionalmente, a massa do satélite é informação essencial.

Passo 2: seleção dos motores principais. Suponhamos que se tenha à disposição uma gama de 
motores suficiente para realizar a missão. Então, devem-se efetuar várias combinações de motores que 
permitam atingir a energia embarcada necessária. Dentre essas combinações, escolhe-se a mais conve-
niente, com base em fatores como: custo total, facilidade de operação, aspectos ambientais, confiabili-
dade, aspectos políticos, aspectos de mercado, facilidade na evolução do aumento de desempenho. No 
nível preliminar dessas decisões, pode-se recorrer à “Equação do Foguete”, desenvolvida em 1903 pelo 
cientista russo Konstantin E. Tsiolkovskii. Na seção 5.1, serão apresentados os detalhes desta equação.

Passo 3: desenvolvimento de um motor principal. Supõe-se agora que o motor principal do tercei-
ro estágio deva ser desenvolvido. Em um primeiro estudo, pode-se utilizar a equação de Tsiolkovskii, 
sabendo-se o incremento de velocidade a ser fornecido pelo estágio. Portanto, é preciso experimentar os 
vários parâmetros de massa e do propulsor para atingir o objetivo.

Note-se que este procedimento pode ser utilizado nas fases iniciais dos estudos, mas devem ser re-
finados em fase posteriores, porque muitos aspectos reais do voo não foram considerados. Os principais 
são as perdas tais como: a perda por arrasto; a perda gravitacional; e a posição relativa do campo de lança-
mento em relação à inclinação da órbita. Muitos desses fatores serão discutidos em textos subsequentes. 

Kaplan (1995) recomenda que a massa de satélite seja majorada em 20% no início do projeto, para 
que ao final seja atingido o objetivo do lançador, sabendo que, durante o desenvolvimento de foguetes 
e satélites, a massa dos itens desenvolvidos cresce mais do que se esperava, e a eficiência dos motores 
desenvolvidos diminui em relação ao planejado. 

Em complemento ao exposto, note-se que podem existir outros aspectos da missão demandantes 
de parcelas adicionais de energia do lançador. Um exemplo significativo consiste das condições de segu-
rança a serem satisfeitas durante o voo, e que obriguem o veículo a desviar de regiões protegidas.

Atmosfera
A atmosfera terrestre é estratificada, tendo cada camada suas propriedades físico-químicas. 

Para fins de operação dos foguetes, a camada de interesse é aquela em que as forças aerodinâmicas 
têm magnitude suficiente para influir naquela operação. Para fins de projeto estrutural e térmico dos 
foguetes de sondagem e dos lançadores, a atmosfera só é significativa até 60 km. Para experimentos de 
microgravidade, os efeitos aerodinâmicos só se tornam desprezíveis a partir de 100 km. Para a ejeção 
da Coifa Principal do VLS-1, a altitude é de 120 km, para que a carga aerodinâmica seja suportável 
pelo satélite. Os números apresentados são ilustrativos das ordens de grandeza, e são específicos para 
cada projeto.  
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Vento de superfície
É o perfil de velocidades do vento medido até a altitude em torno de 100 m, sendo esta determina-

da pela altura de instalação do mais alto sensor da torre de anemômetros de cada campo. São utilizados 
também sensores sônicos e a laser que permitem obter perfis mais detalhados. 

Vento de altitude
São ventos encontrados acima de 1000 m. No Brasil, são feitas medições até 30 km por meio de 

balões metalizados equipados com sensores de temperatura, pressão e umidade. Os balões são rastreados 
por radar, o que permite a obtenção dos componentes de velocidade do vento em cada altitude. Em cam-
pos de lançamento de outros países, ventos de altitude são medidos até 60 km, em função dos requisitos 
de segurança e das missões de lançamento.

Rajada
É a mudança súbita na magnitude da velocidade do vento numa camada da atmosfera. 
Cisalhamento do vento
É a mudança súbita da direção do vento em uma camada da atmosfera. Esse fenômeno tem grande 

repercussão no comportamento dinâmico do foguete. No caso dos foguetes estabilizados aerodinamica-
mente, o cisalhamento causa precessão e perda da trajetória, se forem suficientemente fortes. No caso 
dos foguetes controlados, exigem bastante do sistema de controle, podendo causar sua perda temporária 
ou total. 

Aceleração da gravidade, massa e peso
O campo gravitacional e a massa são propriedades físicas da matéria. 
O conceito de massa é mais bem entendido pelo seu papel na segunda Lei de Newton: “A acelera-

ção de uma partícula é proporcional à resultante das forças atuantes sobre a partícula e tem a direção da 
força resultante.” A constante de proporcionalidade é a massa da partícula. Se F é o vetor resultante das 
forças aplicadas e a é o vetor aceleração, então: F = ma. No caso dos foguetes, durante a operação dos 
motores, a massa diminui com o consumo do propelente. Se o empuxo F for constante, então a aceleração 
aumenta.

O campo gravitacional manifesta-se pela atração que dois corpos exercem um pelo outro. Quando 
um corpo é maior, então se diz que ele atrai o menor, em direção ao seu centro de massa, dentro de seu 
campo gravitacional. 

No caso da Terra, em cada ponto do campo gravitacional manifesta-se uma aceleração, chamada 
aceleração da gravidade, representada pela letra g. O corpo atraído de massa m fica então sujeito a uma 
força P, que denominamos peso, tal que P = mg. Na superfície da Terra, usa-se corriqueiramente o valor 
de g = 9,8 m/s². Portanto, o peso de um objeto de massa igual a 5 kg é 5 x 9,8 = 49 N. 

A aceleração da gravidade varia dentro do campo gravitacional da Terra, em função da distância ao 
centro da Terra e em função da latitude e longitude, porque o planeta não é perfeitamente esférico e sua 
massa não é uniformemente distribuída. Os cálculos de trajetórias de foguetes baseiam-se em modelos da 
aceleração da gravidade de diferentes ordens de precisão, segundo a necessidade de cada missão. 

Um corpo de massa m tem pesos diferentes na Terra, na Lua, em Júpiter, ou não tem peso nenhum, 
se não se encontrar imerso em nenhum campo gravitacional.

No Sistema Internacionalde unidades (SI), a massa é medida em quilos (kg) e o peso é medido em 
unidades de força, ou seja, em newtons (N). No passado, utilizou-se o sistema técnico cuja unidade de 
massa era a unidade técnica de massa (utm), e o peso era medido em unidades de força, o grama-força 
(gf ou g*). Neste caso, 1 utm = 1 g/9,8 e 1 kgf coincidia com 1 kg de massa. Isto foi feito para acomodar 
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o uso popular que não distingue massa e peso, atribuindo o mesmo valor aos dois. A origem da confusão 
está no uso das balanças em que se equilibrava o produto a ser pesado com pesos conhecidos. Neste 
caso, o equilíbrio das forças peso do produto e peso do contrapeso torna indiferente a referência ao peso 
ou à massa, porque ambos estão sujeitos ao mesmo campo gravitacional. No caso das atuais balanças 
eletrônicas, a medição corresponde ao peso do produto, porque é medida a força que o objeto faz sobre 
uma célula de carga. No entanto, o resultado da medida é dividido por 9,8 para que o resultado seja em 
quilos, ou seja, em unidades de massa à qual a população está acostumada. Nas atividades do cotidiano, 
este procedimento não acarreta consequência séria, mas no exercício da engenharia, o assunto precisa ser 
entendido, sendo o peso e a massa tratados nos seus respectivos significados físicos, afinal há um fator 
9,8 na jogada.

Massa estrutural
A massa estrutural é a soma das massas que não produzem energia para aumentar a velocidade do 

foguete. Ela é composta dos seguintes itens:
n elementos estruturais;
n equipamentos elétricos, pirotécnicos e hidropneumáticos;
n propelente que não será queimado durante uma fase propulsada;
n carga útil.
Portanto, a massa estrutural de um lançador de satélites, durante a fase propulsada do primeiro 

estágio, é a massa do foguete menos a massa de propelente do primeiro estágio. No detalhe, em um de-
terminado instante do voo do primeiro estágio, a massa de seu próprio propelente não queimado faz parte 
da massa estrutural. O mesmo raciocínio aplica-se às fases subsequentes do voo.

Note-se que a massa de propelente de motores auxiliares é considerada massa estrutural na maioria 
dos casos. Se um propulsor auxiliar gerar empuxo significativo para o incremento de velocidade, então 
sua massa de propelente poderá ser considerada não estrutural. 

Centro de massa 
Em termos intuitivos, o centro de massa é o ponto de um corpo no qual uma força aplicada só 

produz translação do corpo. Note-se que o centro de massa pode se localizar fora de um ponto material, 
como é o caso de corpos ocos e anelares. Neste caso, basta que a linha de ação da força passe pelo centro 
de massa e por algum ponto do corpo, para produzir somente translação. Se forem aplicadas cargas dis-
tribuídas e sua resultante passar pelo centro de massa, também o corpo só sofrerá translação.

O foguete em voo apresenta massa variável em razão do consumo de propelente. Nesses casos, a 
posição do seu centro de massa varia no tempo e sua determinação é essencial para que se possa simular 
o movimento do veículo no espaço. 

Centro de gravidade
O campo gravitacional atua sobre cada partícula de massa de um corpo produzindo o peso daquele 

corpo. Consideremos a situação de um corpo de grandes dimensões tal como um planeta ou uma estação 
espacial. Sabe-se que o campo gravitacional que o envolve não é uniforme. Sendo assim, o centro de 
massa e o centro de gravidade (cg) não necessariamente coincidem.

No caso dos foguetes de sondagem e lançadores de satélites atuais, suas dimensões são suficiente-
mente pequenas para tornar o efeito da não uniformidade do campo gravitacional desprezível, e, para fins 
práticos, os centros de massa e de gravidade coincidem. 

Centro de pressão
Um veículo, ao se deslocar na atmosfera, sofre a pressão do ar distribuída em toda a sua superfície. 
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Ao integrarmos aquela pressão sobre a superfície externa do veículo, obtém-se uma força, cuja linha de 
ação cruza o eixo de simetria do veículo. O ponto onde se dá este cruzamento é denominado centro de 
pressão (cp). 

Esse conceito é análogo ao do cg.
Margem estática
É a distância entre o centro de pressão e o centro de gravidade. Tomando com referência o nariz do 

foguete,diz-se que a margem estática é positiva quando o cg está mais próximo do nariz do que o centro 
de pressão. Quando ocorre o inverso, a margem estática é negativa. Quando os dois centros coincidem, 
a margem estática é nula.

Pressão dinâmica
Um gás em movimento exerce pressão sobre uma superfície com a qual venha a colidir. Isto se 

deve ao impacto das moléculas do gás ao atingirem uma superfície com alguma velocidade. A expressão 
de tal pressão dinâmica é dada por:

onde q é a pressão dinâmica, p é a densidade do gás e V é a velocidade do gás. 
Quando um veículo se desloca na atmosfera, o ar está inerte, ou em velocidade (vento) muito infe-

rior à do foguete, então V é a velocidade do veículo. 
Pressão estática
A pressão estática é desenvolvida por um gás sobre as paredes de um volume que o contém. Para 

os chamados gases perfeitos, a expressão de tal pressão é dada por:

onde p é a pressão estática, n é a massa molecular do gás, R é a constante universal dos gases, T é 
a temperatura ambiente em Kelvin (K), e V é o volume que contém o gás.

Empuxo
É a força desenvolvida pela queima do propelente nos motores do foguete. Trata-se de uma gran-

deza vetorial definida por magnitude, direção e sentido. 
O empuxo é a força de maior magnitude atuante no foguete. 
Arrasto aerodinâmico
O arrasto aerodinâmico(ou força de arrasto, ou apenas arrasto) é o componente da força aerodinâ-

mica na direção do eixo do foguete, opondo-se ao seu avanço na atmosfera. Sua magnitude é determinada 
pela geometria do foguete e pelas condições do escoamento aerodinâmico.

Ângulo de ataque 
O ângulo de ataque é o ângulo entre o eixo do foguete e o seu vetor velocidade, em um instante do 

voo. Na seção 5.5, esse conceito é detalhado. O desalinhamento pode ocorrer pelas seguintes razões:
n manobras, ou seja, mudança de direção. Enquanto houver movimento angular do veículo em 

arfagem ou guinada, o eixo gira, mas o vetor velocidade está sempre atrasado em sua mudança de dire-
ção. Apenas quando cessa o movimento angular, ou se torna suficientemente lento, o vetor velocidade 
alinha-se com o eixo do foguete. Esta situação é idêntica no caso de aviões e de veículo que se deslocam 
na superfície da Terra. Idealmente as manobras de foguetes devem ser realizadas em baixa velocidade, 
logo após a decolagem, ou em atmosfera rarefeita, para que as forças aerodinâmicas sejam baixas ou 
nulas, e as cargas estruturais sejam consequentemente baixas. No caso de mísseis, as manobras na at-
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mosfera podem provocar ângulos de ataque bastante elevados, e a estrutura e o sistema de controle são 
igualmente solicitados;

n ventos de superfície e de altitude. A velocidade do vento compõe-se com a do lançador, criando 
uma velocidade relativa desalinhada em relação ao eixo do foguete. O ângulo de ataque será tanto maior, 
quanto for à relação entre a velocidade do vento e do foguete. A formulação matemática deste fenômeno 
físico é apresentada na seção 5.5;

n rajada e cisalhamento do vento. Essas transições durante a travessia da atmosfera provocam 
movimentos angulares do foguete e, em decorrência, ângulos de ataque; 

n desalinhamento parasítico do jato propulsivo. A geometria da tubeira (órgão de escape dos gases 
de combustão do motor) pode ser ligeiramente assimétrica em decorrência da fabricação ou de desgaste 
não simétrico da parede interna durante a combustão. O resultado é o surgimento de componente lateral 
do empuxo, que, nos foguetes estabilizados aerodinamicamente, produz desvio da trajetória projetada, 
ou nominal, se não induzido o rolamento, conforme será comentado na conceituação de estabilidade 
dinâmica. Outros fatores relacionados comas imperfeições geométricas, tais como o enflexamento de en-
velopes motores e desalinhamento angular dos eixos de módulo estruturais contíguos também produzem 
desalinhamento do jato. Este assunto é comentado em mais detalhe na seção 5.5. No caso dos foguetes 
controlados, uma parcela da capacidade de controle é consumida para anular o desalinhamento parasítico 
do jato.   

Idealmente os ângulos de ataque devem ser inferiores a:
n 5 graus nos foguetes de sondagem, para que os coeficientes aerodinâmicos permaneçam dentro 

do regime linear e válidos para os cálculos de dinâmica de voo no regime supersônico. Adicionalmente, 
as cargas estruturais permanecem em níveis que permitem economia na massa estrutural; 

n 1 grau nos lançadores de satélite, para manter as cargas estruturais baixas e manter os torques 
aerodinâmicos controláveis pelos atuadores de controle.

No caso de mísseis de perseguição ao alvo, não há possibilidade de limitação dos ângulos de 
ataque. 

Força normal
A força normal é o componente da força aerodinâmica, na direção perpendicular ao eixo do veícu-

lo, e sua linha de ação passa pelo cp. A força normal é proporcional ao ângulo de ataque, quando estes são 
inferiores a cinco graus. Portanto, se o ângulo de ataque for nulo, a força normal se anula.

Estabilidade estática

Figura 2.1 Veículo estável

O foguete é estática ou aerodinamicamente estável quando volta à posição de equilíbrio, após ser 
excitado por uma perturbação. Isto ocorre quando a força normal restaura a posição de equilíbrio, anu-
lando o ângulo de ataque ocasionado pela perturbação. A margem estática positiva está associada a esta 
condição, e é ilustrada na figura 2.1.
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Note-se que a força normal N produz momento em torno do cg, alinhando o eixo do foguete com 
o vetor velocidade. Quando o foguete é aerodinamicamente instável, o ângulo de ataque provocado por 
uma perturbação aumenta pela ação da força normal. A margem estática negativa está associada a esta 
condição, e é ilustrada na figura 2.2. Note-se que a força normal N agora produz momento em torno do 
cg, desalinhando ainda mais o eixo do foguete em relação ao vetor velocidade, aumentando indefinida-
mente o ângulo e ataque, ocasionando a perda do voo. 

Figura 2.2 Veículo instável 

Pode ocorrer uma perturbação que seja forte o suficiente para vencer o nível de estabilidade do 
foguete, produzindo um ângulo de ataque elevado, resultando na perda do rumo do foguete. Na prática 
do projeto dos foguetes de sondagem estabilizados aerodinamicamente, é adotada arbitrariamente a regra 
de projeto em que a margem estática mínima positiva, durante a fase do voo em que as forças aerodinâ-
micas são atuantes, deve ser de 1 a 1,5D, onde D é o diâmetro do motor do estágio ativo. Essa regra é 
fruto da experiência de projeto e procura conciliar a necessidade de estabilidade, sem excesso, já que a 
estabilidade aerodinâmica é obtida pela adição de empenas. Estas aumentam a massa do veículo, o que 
diminui sua capacidade de transporte de carga útil. Adicionalmente, o excesso de estabilidade produz os 
seguintes efeitos indesejáveis:

n o foguete é arrastado pelo vento, produzindo dispersão na trajetória; e
n a resposta do foguete às rajadas é muito rápida, causando ambiente dinâmico mais agressivo 

para os equipamentos do foguete e da carga útil. 
Lastro
No caso dos foguetes de sondagem estabilizados aerodinamicamente, é especificada a sua estabili-

dade estática ao se definir a menor margem estática que o veículo deve ter em voo, ou em alguma fase em 
que se possam prever perturbações mais severas. No entanto, o conjunto completo pode ter margem es-
tática insuficiente quando completamente integrado. Recorre-se, nesse caso, à adição de peso (lastro) no 
compartimento da carga útil, por ser essa a região mais distante do cg do veículo, o que permite a menor 
adição de massa para fins de estabilização. Determina-se a quantidade de lastro, pelos seguintes passos:

n escolhe-se o local de adição de massa, considerando a sua eficiência em termos de sua distância 
ao cg do veículo e a capacidade estrutural de suportar a massa adicional nas condições de voo;

n calcula-se a quantidade de massa a ser adicionada de modo que o cg do veículo fique afastado 
do centro de pressão, na distância e no momento do voo requeridos;

n projeta-se a forma e o tipo de fixação do lastro. Normalmente, utiliza-se o chumbo, para se obter 
o menor volume possível do lastro;

n fabrica-se e fixa-se o lastro no compartimento da carga útil;
n mede-se o novo cg da carga útil;
n recalcula-se o cg do veículo na condição requerida; e
n se necessário, ajusta-se a massa do lastro, por meio de desbaste ou adição de pequenas mas-

sas. 
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Estabilidade dinâmica ou giroscópica
Um dos Princípios da Mecânica Clássica estabelece a conservação do momento angular, ou seja, 

se não houver efeito externo sobre um corpo, o momento angular existente permanece indefinidamente. 
Caso ocorra a ação de um fator externo, a sua composição com o vetor momento angular produz a pre-
cessão, ou seja, o eixo da rotação w adquire o movimento adicional de rotação W em torno de outro eixo, 
ilustrado abaixo com um pião.

Imagem Jorge Amery

Figura 2.3 Pião em precessão

Analogamente, se um foguete voa no vácuo, gira em torno de seu eixo longitudinal, com veloci-
dade angular  w, e é submetido a um torque T1, passa a precessar em torno do eixo de precessão com 
velocidade W conforme ilustra a figura 2.4, e o movimento do cg continua a seguir a trajetória que já 
vinha executando. 

Note-se que se o torque perturbador for elevado, a precessão pode atingir amplitude que desesta-
biliza o voo do veículo, conforme ilustrado na figura 2.5.

Figura 2.4 Precessão de um foguete em rotação  

Figura 2-5 Perda de estabilidade 



49

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Caso a rotação longitudinal não existisse, a ação do torque induziria uma rotação permanente, em 
torno do cg. Se o foguete estiver propulsado, aquela rotação induziria mudança na trajetória, conforme 
ilustrado na figura 2.6. Se o foguete não estiver propulsado, seguiria girando indefinidamente. 

Figura 2.6 Trajetória de um veículo sem rotação, sob torque parasítico

Para entender o benefício do rolamento induzido, analisemos duas perturbações comuns em fogue-
tes de sondagem, como se segue:

n desvio parasítico do jato: neste caso, o rolamento torna a média do desvio nula. Para entender 
melhor a ideia, analisemos o que ocorre no plano da trajetória. Na figura 2.8, se F é o empuxo do motor 
e seu desvio parasítico é o ângulo b, então surge a força Fb, perpendicular ao eixo do veículo. Como 
o foguete rola com uma rotação w, então o empuxo parasítico perpendicular ao eixo do foguete é Fb 
senwt. Em uma revolução, o valor médio é:

n onde T = 2p/w. Portanto, como cos2p = 1, o valor médio do desvio parasítico é nulo. O mesmo 
raciocínio aplica-se a qualquer outro plano que contenha o eixo do foguete. Conclui-se que o rolamento 
é um fator de manutenção do cg do foguete na trajetória prevista;

n assimetria nas separações: nesse caso, como visto na figura 2.4, surge a precessão. Na fase 
atmosférica, a precessão causa aumento de arrasto aerodinâmico, resultando pequena perda de desem-
penho. Como o vetor empuxo acompanha o movimento do corpo do foguete, seu desalinhamento da 
trajetória também produz perda de desempenho. No entanto, o fato da trajetória ser mantida é mais 
valorizado.

Note-se que, na fase atmosférica, a estabilidade estática amortece qualquer efeito que produza 
ângulo de ataque, inclusive a precessão. 

Na maioria dos casos, o rolamento é induzido na fase atmosférica pelas empenas, e mantém-se 
na fase não atmosférica com magnitude dependente da inércia de rolamento dos estágios do foguete. 
Quando necessário, induz-se o rolamento na fase atmosférica, ou na fase não atmosférica, por meio de 
sistemas propulsivos auxiliares.

Arfagem, guinada e rolamento
A figura 2.7 ilustra um sistema ortogonal de eixos XYZ solidário ao foguete. O movimento do fo-

guete compõe-se de três deslocamentos lineares (u, v, w), nas direções daqueles eixos respectivamente e 
três rotações (p, q, r) em torno de cada eixo. Os eixos e rotações recebem as seguintes denominações:

eixo X: é o eixo de rolamento, em torno do qual o veículo executa o rolamento p;
eixo Y: é o eixo de arfagem, em torno do qual o veículo executa a arfagem q; e
eixo Z: é o eixo de guinada, em torno do qual o veículo executa a guinada r. 
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O termo arfagem tem origem na terminologia da navegação marítima, que o utiliza para designar 
o movimento executado por uma embarcação quando a mesma “cavalga” as ondas. O termo “guinada” 
é empregado quando há mudança de direção no plano horizontal dos veículos que se deslocam sobre 
superfícies e é estendido ao movimento lateral dos aviões e foguetes.

Figura 2.7 Eixos de arfagem, guinada e rolamento

Sistema inercial de coordenadas
Esse sistema de coordenadas está parado no espaço. Tal conceito é detalhado na seção 5.5.
Atitude
A atitude de um foguete é a sua posição angular no espaço, definida pelo conjunto dos três ân-

gulos: arfagem, guinada e rolamento. Estes ângulos são definidos em relação a um sistema inercial de 
coordenadas.

Trajetória
A trajetória de um foguete é o conjunto de parâmetros que caracteriza a cada instante o percurso do 

foguete entre o seu ponto de decolagem até o ponto em que sua missão é concluída. 
A essência da trajetória é constituída pelos seguintes parâmetros ao longo do percurso:
n a atitude;
n a posição do cg em relação a um referencial inercial; e
n a sequência dos eventos de voo.
O foguete é desenvolvido para percorrer uma trajetória ideal, chamada de nominal. No cálculo dos 

parâmetros dessa trajetória, não são considerados fatores perturbadores tais como ventos e assimetrias 
devidas a imprecisões de produção. A cada instante do cálculo da trajetória, além dos acima menciona-
dos, são obtidos, por exemplo, os seguintes parâmetros: massa do foguete, empuxo, vetor velocidade, 
altitude, forças aerodinâmicas, coordenadas geográficas e outros a serem vistos ainda. 

A trajetória real é aquela percorrida pelo foguete e é específica de cada voo, porque depende dos 
ventos atuantes e das dispersões inerentes àquele veículo. Alguns parâmetros da trajetória são medidos 
durante o voo, seja por rastreio de radar, seja por telemetria de medições a bordo. 

No caso dos foguetes de sondagem, a trajetória nominal é projetada de modo a satisfazer as se-
guintes demandas principais:

n altitude a ser alcançada pela carga útil;
n ponto de impacto a ser atingido pela carga útil;
n limitações da área sobre a qual o foguete pode voar.
Antes do voo se realizar, outros fatores influem no cálculo da trajetória:
n ventos de superfície;
n ventos de altitude;
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n eventuais limitações adicionais quanto ao sobrevoo e aos impactos da carga útil e de partes do 
foguete.

Nesse caso, os dados de entrada para a simulação da trajetória são nominais, mas são considera-
dos os efeitos do vento, para melhorar a previsibilidade do ponto de impacto da carga útil, visando seu 
resgate. 

A figura 2.8 ilustra um foguete estaticamente estável submetido às principais forças responsáveis 
por sua trajetória, como será visto na seção 5.5, onde:

mg é o peso;
F é o empuxo;
A é o arrasto;
N é a força normal; 
b é o ângulo de desvio do jato para fins de controle; e 
a é o ângulo de ataque.
A trajetória de lançadores de satélite é vista em detalhe na seção 5.5.

Figura 2.8 Principais ângulos e forças atuantes sobre o foguete

Giro gravitacional
O foguete aerodinamicamente estável desenvolve um desenho típico de trajetória conhecido por 

giro gravitacional. Nessa condição, apenas o empuxo e o peso do veículo são responsáveis pela geome-
tria da trajetória. O arrasto está presente, mas alinhado com o eixo do veículo, portanto seu efeito é de 
consumir parte da energia entregue pelo empuxo. Na figura abaixo, o peso mg pode ser decomposto na 
direção do eixo do veículo e na direção normal. O componente normal C provoca a trajetória curva em 
que o vetor velocidade e o eixo do foguete são tangentes à trajetória. Estando o eixo do foguete e o vetor 
velocidade alinhados, então o ângulo de ataque é nulo.

Figura 2.9 Diagrama de forças do giro gravitacional

Os lançadores de satélite realizam o giro gravitacional durante a travessia da atmosfera, para evitar 
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ângulos de ataque que venham solicitar maior robustez estrutural e do sistema de controle. Ao despertar 
pequenos ângulos de ataque, serão pequenas também as cargas estruturais transversais aerodinâmicas. 
Nesta situação, é possível diminuir a massa estrutural do foguete, melhorando seu desempenho. Nesse 
segmento do voo, o lançador não voa no perfil ótimo para a sua missão, porque a aplicação da trajetória 
ótima dentro da atmosfera obrigaria o lançador a manobrar, induzindo ângulos de ataque desfavoráveis 
à estrutura e ao sistema de controle. Resulta que a melhor estratégia ainda é a aplicação do giro gravita-
cional. 

Janela de lançamento
A janela de lançamento é um período de tempo dentro do qual o lançamento do foguete – de sonda-

gem ou satelitizador – deve ocorrer, quando são satisfeitas as condições requeridas pelos experimentos, 
pelos satélites, pela segurança de voo e pelas condições climáticas. Há também outro emprego do termo 
na seção 5.5.

Azimute da trajetória
É o ângulo formado pelos dois planos que passam pela vertical do ponto de lançamento, contendo 

um deles o Norte geográfico e o outro a trajetória planejada. A origem do azimute está no plano que 
contém o Norte. 

Elevação nominal da trajetória
A elevação nominal da trajetória é a inclinação, em relação à horizontal, da tangente à trajetória 

nominal, no instante da decolagem. 
Elevação do lançador
É o ângulo formado pelo eixo do foguete, quando ligado ao lançador, e a horizontal local. Nor-

malmente este ângulo é diferente da elevação da trajetória, porque leva em conta o efeito dos ventos na 
obtenção da trajetória desejada.

Momentos antes da decolagem, são realizados dois tipos de medição do vento:
n os dados provenientes da torre de anemômetros são tratados, gerando a informação sobre a 

intensidade e direção do vento de superfície; e
n é realizada sondagem da atmosfera por meio de balão, da qual são obtidas medições do vento 

de altitude. 
Esse conjunto de dados é utilizado no cálculo de correção da elevação do lançador, de modo que 

a elevação de voo seja a nominal.
Quando o foguete é aerodinamicamente estável, ele se inclina – se “deita” – na direção do vento, 

diminuindo a elevação de lançamento. Para compensar este comportamento, no momento da decolagem, 
a elevação do lançador é superior à nominal. 

Nos lançamentos no CLBI ou no CLA, o vento sopra do mar para o continente durante o dia, o que 
favorece a segurança, já que o foguete vai “deitar” na direção do mar. Caso não seja possível efetuar o 
voo frontalmente em relação ao vento, então correções similares às da elevação também são necessárias 
em relação ao azimute de voo.

Elevação real da trajetória
Há fatores que prejudicam as correções do alinhamento do lançador, resultando em pequenas al-

terações de azimute e elevação da trajetória, o que leva à dispersão do ponto de impacto da carga útil. 
Alguns destes fatores são descritos a seguir:

n desalinhamento das garras que prendem o foguete ao trilho da haste do lançador. Embora o 
lançador esteja alinhado, o foguete pode estar desalinhado em relação àquele;
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n baixa velocidade na decolagem. Este fator torna o foguete mais sensível às variações do vento, 
a partir de sua desvinculação com o lançador. Nesta situação, a aerodinâmica do veículo ainda não provê 
a estabilidade estática necessária, e sua resposta ao vento de superfície o tira do rumo planejado.

n oscilação do lançador. O movimento do foguete no trilho pode provocar a oscilação da haste do 
lançador, se sua estrutura não tiver a rigidez compatível com o porte do veículo. 

Apogeu da trajetória
O apogeu é o ponto de maior altitude da trajetória. O apogeu é atingido apenas pela carga útil, 

que foi impulsionada a realizar um voo balístico (este nome deriva do movimento da bala de canhão, 
que recebe o impulso inicial para realizar seu voo), a partir do momento em que cessou a propulsão do 
último estágio. O apogeu se caracteriza por velocidade vertical nula e velocidade horizontal igual àquela 
fornecida no momento da extinção do motor do último estágio, quando esta ocorre em região rarefeita e 
o efeito do arrasto aerodinâmico é nulo ou muito pequeno. 

Aceleração de Coriolis
Gustave-Gaspard Coriolis formulou o equacionamento que explica o deslocamento de corpos em 

relação a sistemas não inerciais, e que giram mostrando a existência de um componente de aceleração que 
levou o seu nome. No caso de um corpo em movimento referido a um sistema de coordenadas solidário 
a Terra, o vetor da aceleração de Coriolis é igual ao dobro do produto vetorial da velocidade angular da 
Terra pelo vetor velocidade do corpo (Meirovitch, 1970, página 112). A influência da aceleração de Co-
riolis no plano do Equador é da ordem de 0,1g, segundo Marty (1986, página 2, nota 2). 

A aceleração de Coriolis influi nos cálculos de reentrada e de posição do ponto de impacto sobre a 
superfície da Terra, em razão de seu movimento de rotação. 

Salienta-se que a aceleração de Coriolis só existe em modelos de dinâmica de corpos que empre-
gam sistemas de referência não inerciais, e que giram. Por isso é chamada de aceleração fictícia, assim 
como a aceleração de d´Alembert.

Alcance 
É a distância horizontal sobre a superfície terrestre entre o ponto de lançamento e o ponto de im-

pacto. O alcance em geral refere-se ao impacto da carga útil, mas pode se aplicar aos pontos de impacto 
das partes do foguete. 

Ponto de impacto
É o ponto sobre a superfície da Terra onde cai uma parte do foguete ou a carga útil.
Zona de livre evolução (ZLE) ou não protegida
É a região da superfície da Terra em que são permitidos os impactos de partes do foguete. Essa re-

gião abrange tanto o comportamento esperado do foguete, como perdas de rumo. No caso de interrupção 
comandada do voo, os destroços devem cair dentro da ZLE. 

Zona protegida
É a região da superfície da Terra externa à ZLE. 
Missão do foguete de sondagem
A missão do foguete de sondagem é transportar sua carga útil e dar a ela as condições iniciais (alti-

tude, alcance, velocidade linear, velocidade angular, atitude) para que seus equipamentos e experimentos 
cumpram seus objetivos. O transporte deve proporcionar ambiente (térmico, em vibração, choque, eletro-
magnético, emissão de gases e fragmentos) aceitável pelos equipamentos do cliente.

São exemplos de missões de foguetes de sondagem:
n conduzir um conjunto de equipamentos de medição através de uma camada específica da at-
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mosfera, com ou sem necessidade de separação da carga útil. Há casos em que o provedor do foguete 
é também responsável pela produção da infraestrutura dos experimentos, compreendendo as estruturas 
interna e externa; fornecimento de energia; temporização de ligamento e desligamento de equipamentos; 
telemetria; telecomando para acionamentos comandados de solo de equipamentos de bordo; sistema de 
separação e afastamento da carga útil; sistema de exposição de equipamentos ao meio ambiente; e siste-
ma de recuperação da carga útil; e

n conduzir uma carga útil até uma posição (altitude, alcance e azimute) e velocidade pré-estabe-
lecidas. Nesse tipo de missão,enquadram-se os voos em ambiente de microgravidade e de reentrada na 
atmosfera. 

Os lançamentos devem respeitar os requisitos da carga útil quanto ao momento em que os expe-
rimentos devem ser realizados. Isto aplica-se a experimentos de medição de fenômenos previsíveis, ou 
monitoráveis, em que o momento da decolagem é determinado pelo cientista principal. 

Missão do lançador de satélites
A missão dos lançadores de satélites é a inserção em órbita de um ou mais satélites embarcados. Os 

grandes lançadores comerciais podem levar dois ou três satélites comerciais de comunicação, colocando 
cada um em sua respectiva órbita de transferência. Neste caso, os requisitos ambientais dos satélites de-
vem ser rigidamente atendidos. Além dos grandes satélites, podem ser transportados pequenos satélites 
que serão inseridos em órbita específica.  

Os lançamentos devem respeitar os requisitos dos satélites quanto ao período em que os mesmos 
devem entrar nas respectivas órbitas.

Frequências e modos naturais de vibração 
Todos os corpos elásticos vibram, bastando que sejam excitados por um estímulo variante no 

tempo. Dependendo do ponto – ou de pontos simultâneos – em que aplicamos a excitação, o corpo vibra 
numa frequência característica – denominada frequência natural – e de forma característica – denomina-
da modo natural de vibração. Um corpo tem uma infinidade de frequências e modos de vibração, mas na 
prática são dominantes aqueles que requerem menor energia para serem excitados. Se o corpo é excitado 
em pontos genéricos, sua vibração é composta da mistura de suas várias frequências e modos de vibração. 
Uma corda de violão ilustra o assunto. Seu diâmetro e a tensão com que é presa condicionam suas frequ-
ências naturais de vibração. O toque excita predominantemente a primeira frequência. O encurtamento 
da corda, obtido ao pressioná-la contra o braço do violão, muda suas frequências naturais, originando 
novas notas musicais. 

Nos corpos complexos como um foguete, o comportamento global em vibração compõe-se de três 
tipos de vibração: transversal (ou em flexão), à semelhança de uma corda; longitudinal, como uma san-
fona sendo expandida e comprimida; e em torção. O conhecimento das primeiras frequências de vibração 
de cada tipo mencionado é necessário para se determinar como será seu comportamento dinâmico em 
voo. Este assunto é mais detalhado na seção 5.4.

Ablação
Alguns materiais, ao serem submetidos ao fluxo de gases quentes, desenvolvem um mecanismo de 

deterioração em que a camada exposta diretamente ao fluxo se carboniza e se torna um isolante térmico 
para o restante do material. A camada carbonizada é paulatinamente arrastada pelo fluxo, fazendo com 
que a carbonização prossiga ao longo da espessura do corpo exposto ao escoamento. Esse processo deno-
mina-se ablação, e o material é denominado ablativo. A grande vantagem apresentada por estes materiais 
é que o processo de deterioração é lento, de tal modo que, no caso dos foguetes, em que a exposição aos 
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gases quentes dura um ou dois minutos, a espessura necessária do componente é suficientemente pequena 
para que o componente tenha massa aceitável para compor o foguete. Mais detalhes são apresentados na 
seção 5.2. 

Microgravidade
Uma das missões da Estação Espacial Internacional (ISS – International Space Station), assim 

como a estação soviética Mir (Paz ou Mundo, em russo), é prover ambiente de microgravidade, para 
que se realizem experimentos de crescimento de cristais para aplicação em fármacos e metalurgia, de 
desenvolvimento de organismos vegetais e animais, de estudo do comportamento do corpo humano, e 
de outras áreas da ciência. Estas pesquisas visam também à futura fabricação em escala de produtos com 
melhores propriedades do que aqueles obtidos atualmente sobre a superfície da Terra, onde o movimento 
de rotação e vibrações afetam a homogeneidade do crescimento de cristais. 

A ISS não é a única infraestrutura empregada para se efetuar tais experimentos. As mais empre-
gadas são: torres de queda livre, balões, voos parabólicos em aviões e os foguetes de sondagem. A cada 
uma delas estão associados: o tempo de microgravidade para a realização do experimento; o custo de 
utilização; e os requisitos dos equipamentos para a realização dos experimentos naquelas condições. A 
tabela (Jules, 2001) a seguir fornece ordens de grandeza para alguns dos meios citados.

Tabela 2.1 Níveis de microgravidade em diferentes meios

Como o assunto é vasto, só serão discutidos aspectos relacionados com os foguetes de sondagem. 
O nome microgravidade induz à interpretação incorreta do que se procura como ambiente para o 

experimento. Primeiramente, note-se que em todos os meios empregados até o momento, os experimentos 
são realizados dentro do campo gravitacional terrestre, mesmo na ISS, que está a aproximadamente 300 
km da superfície da Terra. Logo, não é a ausência da ação da gravidade terrestre o objetivo do ambiente 
de microgravidade. O primeiro grande objetivo a ser atingido é o da queda livre. Abre-se aqui um longo 
parêntese para esclarecer que um corpo em queda livre não está em ausência de gravidade, ao contrário, 
a queda livre é provocada pela aceleração da gravidade da Terra. O que acontece em alguns casos de 
experiência de queda livre é a sensação da perda de peso, que é ilusória. Para o entendimento completo, 
considere-se a seguinte experiência. Uma pessoa está em uma cabine de elevador, quando os cabos são 
cortados, e o elevador entra em queda livre. O passageiro só tem como referência visual as paredes do 
elevador, que está aparentemente parado. No entanto, a cabine e a pessoa estão caindo simultaneamente, 
e deixa de haver a reação do piso ao peso da pessoa. e a pessoa tem a sensação de flutuar, como se não 
tivesse peso. Simultaneamente à queda do elevador, uma pessoa pula no poço vizinho, tendo todas as sen-
sações da queda, e vê o elevador caindo a seu lado. As duas pessoas estão sujeitas ao mesmo fenômeno, 
mas uma tem a sensação de flutuar e a outra não. Uma experiência mista ocorre nos saltos de motocicleta, 
em que o condutor faz acrobacias no ar, na fase de queda livre. Naqueles instantes, perdeu-se o vínculo da 

Recurso Duração Nível de mg
Torre de queda livre <10 s 10-3 g

Voo parabólico 15 - 25 s 1,5 X 10-2 g
Foguete de sondagem até 600 s 10-5 g
Módulo do Spacehab (módulo de 
experimentos do Shuttle) até 16 dias < 5,5 X 10-4 g 

(três eixos combinados)
Módulo Spacelab (módulo de 
experimentos do Shuttle, depois 
transferido para a ISS)

até 16 dias < 1,4 X 10-3 g 
(três eixos combinados)

Shuttle até 15 dias <1 X 10-6 g
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reação ao peso do condutor e este tem facilidade para executar suas manobras. Algo semelhante poderia 
ser feito pelo passageiro do elevador. Fecham-se os parênteses na esperança de que este paradigma tenha 
se dissipado em quem meditar sobre o texto. Salienta-se que a flutuação de objetos no interior de uma 
estação espacial em órbita da Terra também corresponde à situação de velocidade vertical relativa nula. 

O ambiente de microgravidade procurado caracteriza-se pelas seguintes condições a que o expe-
rimento está sujeito:

n o invólucro do experimento e o experimento estão em queda livre;
n os movimentos angulares do invólucro são muito pequenos;
n o nível de vibração, devido a algum equipamento em operação, é baixo; e
n o arrasto aerodinâmico é baixo o suficiente para que a desaceleração correspondente seja des-

prezível. 
Em decorrência, com exceção da aceleração da gravidade, as acelerações lineares sobre o invólu-

cro são muito pequenas, da ordem de 10-4g, ou menores. 
Satisfeitas as condições acima, tanto o invólucro do experimento quanto o espécime estão em um 

ambiente que se caracteriza por:
n campo gravitacional uniforme em todo o volume do experimento. Esse volume é pequeno de 

modo que a variação do campo gravitacional seja desprezível; e
n ausência de forças de reação entre o experimento e o invólucro.
Na prática, obtém-se o ambiente de queda livre próximo ao enunciado, do qual não foi possível 

anular perfeitamente os movimentos angulares. Deles resultam microacelerações lineares que podem 
estar na faixa de 10-2 a 10-6g. Estas microacelerações são medidas durante a realização do experimento e, 
quando obtidas, diz-se que foi obtido o ambiente de microgravidade. 

Outro conceito errôneo consiste em dizer que o foguete produziu o ambiente de micro gravidade 
para o experimento. O papel do foguete consiste em levar a carga útil contendo o experimento até a altitu-
de desejada com a velocidade desejada. Concluída a propulsão do último estágio, e efetuadas a anulação 
do rolamento induzido pelas empenas e a separação da carga útil, essa segue em queda livre, até seu im-
pacto na superfície terrestre. Após a separação da carga útil, espera-se atingir a altitude em que o arrasto 
é considerado desprezível. Com isto, a aceleração de frenagem aerodinâmica é eliminada. Em seguida, a 
carga útil diminui suas velocidades angulares, em torno dos três eixos, por meio de sistema de gás frio, 
até que os acelerômetros indiquem que as acelerações lineares atingiram o nível desejado. É possível 
atingir de 10-4g a 10-6g com esse recurso. Obtida esta condição, considera-se estabelecido o ambiente de 
microgravidade e o experimento é iniciado. Chama-se o tempo de microgravidade o intervalo entre o ins-
tante em que a carga útil atinge a altitude necessária para se desprezar o arrasto aerodinâmico – 100 km, 
por exemplo – e o instante em que a carga útil volta a essa altitude. O foguete brasileiro VSB-30 provê 
seis minutos de voo em queda livre à família de cargas úteis europeias TEXUS. Nesse caso, a carga útil 
de aproximadamente 400 kg fica seis minutos acima de 110 km, atingindo o apogeu de 250 km.

Poder-se-ia imaginar que o ideal é realizar experimentos de microgravidade na ISS, principal-
mente pelo maior tempo disponível para os experimentos e o nível de microacelerações da ordem de 1 a 
3 x 10-6g (Del Basso, 1999 e 2003). Embora cada recurso tenha seus méritos, no caso da ISS, é preciso 
considerar os seguintes fatores:

n o custo do envio, operação do experimento pela tripulação e retorno do experimento é o mais 
alto dentre os recursos disponíveis; e

n a eliminação das microacelerações não é tão simples quanto possa parecer à primeira vista. 
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Os painéis solares da estação estão em constante movimento para melhor captação da energia solar. Há 
vários equipamentos em operação que produzem vibração. A tripulação também realiza suas tarefas. 
Esses movimentos precisam ser coordenados com o período do experimento. Há também as colisões 
com a estrutura da estação de pequenos corpos (fragmentos de artefatos em decomposição, meteoritos) 
que provocam vibrações.   

Os outros recursos de obtenção do ambiente de microgravidade também permitem o amadureci-
mento de todos os aspectos relativos aos experimentos, antes de serem enviados à ISS, se esta for a meta 
final.

Controle de atitude
Controle de atitude é o conjunto de ações que visa assegurar que o foguete tenha a cada instante a 

atitude prescrita pela trajetória nominal.
Foguete controlado
Há missões de foguetes de sondagem em que a precisão obtida,na execução da trajetória real, por 

meio das estabilidades estática e giroscópica seria insuficiente. Um exemplo deste caso ocorre em opera-
ções de lançamento em que é necessário que a carga útil e as partes usadas do foguete caiam em área de 
dimensões limitadas. Nestes casos, instala-se no foguete um sistema de controle que promova a precisão 
desejada. A adição dessa capacidade aumenta o custo do foguete e também o prazo de desenvolvimento, 
portanto só se justifica pela aguda necessidade da missão. 

Órbitas
A caracterização de órbitas é digna de um ou mais livros dedicados ao assunto. O texto que se 

segue é suficiente apenas para o entendimento inicial do assunto e dos demais conceitos abordados.
Cabe discutir brevemente a intrigante questão: - Como um objeto permanece em órbita? A aborda-

gem de Don Koks (Koks, 2003) é aqui repetida.
Primeiramente é preciso distinguir o que é observado num sistema de referência inercial e num 

sistema que se movimenta em relação a um sistema inercial. Analisemos primeiro o movimento do saté-
lite a partir de um sistema inercial. Nele, o satélite é atraído exclusivamente pela gravidade da Terra. No 
entanto, neste tipo de movimento, apenas a direção do vetor velocidade é alterada, mas sua magnitude 
permanece constante. No caso do corpo em queda livre, a magnitude da velocidade aumenta, mas a di-
reção permanece a mesma. A influência do campo gravitacional sobre o satélite tal como a conhecemos 
é possível devido a sua física, em que a força de atração varia com o inverso do quadrado da distância 
entre os dois corpos, a Terra e o satélite. Se a força de atração fosse de outra natureza, provavelmente não 
teríamos órbitas tais como as conhecemos, ou nem seriam possíveis.

Se quisermos explicar o mesmo fenômeno por meio de um sistema de referência não inercial, é 
necessário recorrer a forças fictícias. Neste caso, o equilíbrio obtido pelo satélite ocorre pela ação da 
força centrífuga, cuja magnitude equilibra a ação da gravidade. Saliente-se que a aceleração de Coriolis 
também é fictícia, pois surge quando observamos um fenômeno dinâmico em relação a um sistema so-
lidário a Terra. 

Ainda resultam da física do potencial gravitacional as diferentes geometrias das órbitas que perten-
cem à família das cônicas, ou seja, em que cada tipo de geometria pode ser obtido pela interseção de um 
plano com a superfície de um cone reto. Sendo assim, a geometria da órbita pode ser circular, elíptica, 
parabólica e hiperbólica, dependendo da velocidade com que os satélites ou sondas espaciais são inseri-
dos no perigeu da órbita.

A figura 2.10 ilustra os principais parâmetros geométricos de uma órbita elíptica. 
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Imagem Jorge Amery

Figura 2.10 Parâmetros orbitais

Os parâmetros e suas faixas de variação são definidos a seguir:
n o triedro (X, Y, Z) é a referência para a definição dos parâmetros de uma órbita em torno da 

Terra. As suas características são apresentadas na seção 5.5;
n perigeu é o ponto da órbita mais próximo do centro da Terra e apogeu o mais distante. A distân-

cia rp do perigeu ao centro da Terra é o raio do perigeu. Analogamente, ra é o raio do apogeu; 
n a linha formada pela interseção entre o plano do Equador e o plano da órbita denomina-se linha 

de nós; 
n nó ascendente é aquele em que o satélite passa pelo plano Equador em direção ao hemisfério 

Norte, e o nó descendente é aquele em que o satélite passa pelo plano do Equador em direção ao hemis-
fério Sul;

n O ângulo W , formado pela linha de nós e o eixo X, denomina-se longitude do nó ascendente 
(0≤W≤360º);

n o ângulo i, entre o plano do Equador e o plano da órbita, denomina-se inclinação da órbita 
(0≤i≤180º);

n o ângulo w, entre a linha de nós e o raio do perigeu, sobre o plano da órbita e no sentido do 
movimento do satélite, denomina-se argumento do perigeu (0≤w≤360º);

n o ângulo v, entre o raio do perigeu e o raio de posição do satélite no plano da órbita, denomina-
se anomalia verdadeira (0≤v≤360º);

n a distância entre o apogeu e o perigeu é o eixo maior (2a);
n excentricidade de uma órbita elíptica é dada pela expressão: 

n a órbita circular é aquela em que ra = rp, e a excentricidade é igual a 0;
n a órbita elíptica é aquela em que ra>rp, e a excentricidade é menor que 1;
n a órbita parabólica é aquela em que a excentricidade é igual a 1;
n a órbita hiperbólica é aquela em que a excentricidade é maior do 1;
n a altitude de um ponto da órbita é o segmento do raio, daquele ponto da órbita, compreendido 

entre o ponto e a superfície terrestre. O raio de um ponto da órbita é a soma da altitude do ponto com o 
raio da Terra;

Para que o satélite entre na órbita desejada, é preciso que, na altitude de inserção, o vetor ve-
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locidade tenha a magnitude, direção e sentido requeridos para aquele ponto de inserção. Na prática, 
atinge-se o ponto de injeção com erros em altitude, e na velocidade, resultando em órbitas com erros na 
excentricidade, inclinação e outros parâmetros. Em muitos casos, esta imprecisão não afeta a missão do 
satélite. Quando a precisão é muito restritiva, o satélite precisa ser dotado de sistemas de correção tanto 
dos parâmetros da órbita, quanto da atitude do satélite.

A precisão de injeção em órbita é um requisito do cliente, ou seja, do satélite. Como visto anterior-
mente, uma órbita caracteriza-se por vários parâmetros, sendo alguns deles a altitude e a inclinação. De-
pendendo da finalidade do satélite, a precisão de certos parâmetros orbitais é essencial ao cumprimento 
de sua finalidade. Por exemplo, satélites de sensoriamento, ou captação de imagens, utilizam câmeras fo-
tográficas em que o ajuste do foco é restrito. Portanto, a altitude da órbita restringe-se à capacidade desta 
focalização. Uma inserção fora de faixa de altitudes permissíveis pode significar a perda do satélite.

Para exemplificar o significado da precisão de órbitas circulares, imaginemos que a missão do 
satélite prevê órbita de 750 km com excentricidade 0,01, e que o satélite foi inserido exatamente no 
perigeu. Portanto, o raio do perigeu é igual a 6378 + 750 = 7128 km e o raio do apogeu é igual a 6378 
+ ha. Logo,

Da equação acima obtém-se ha = 894 km. Logo a altura da órbita vai oscilar entre 750 e 894 km. 
No caso do lançamento do SCD2, pelo VLS-1, foi especificada a órbita circular de 750 km, em 

que o apogeu deveria ser inferior a 850 km e o perigeu superior a 650 km, resultando a excentricidade 
de 0,014.

Para que seja possível o cumprimento de missões com requisitos severos, em termos de precisão, 
o último estágio deve operar com propelente líquido e ser controlado. 

Certos satélites precisam ser inseridos em órbitas circulares. Partindo-se do fato de que a inserção 
se faz em uma órbita elíptica, muito próxima da circular, usa-se a excentricidade como forma de medida 
da imperfeição da circularidade da órbita obtida. 

A cada órbita corresponde sua energia, composta pela parcela de energia cinética e a de energia 
potencial. A energia cinética é dada por , onde m é a massa do objeto em órbita e v a velocidade 
com que o corpo se desloca. A energia potencial é dada por -mμ/r onde μ é  o parâmetro gravitacional 
terrestre dado por:

Por simplicidade, mas sem perda de generalidade, serão abordadas apenas as órbitas circulares, 
cuja expressão da energia específica necessária para atingi-las é dada abaixo:

onde a é o raio da órbita.
Observe-se que a energia da órbita depende apenas do parâmetro gravitacional terrestre e do raio 

da órbita, e independe de sua inclinação.
Pode-se também caracterizar uma órbita pelo momento angular,  , do corpo em órbita, onde I 

é o seu tensor de inércia e  é o vetor formado pelos componentes de velocidade angular requeridos no 
ponto de injeção.

A seguinte classificação de órbitas, quanto a suas altitudes, é adotada internacionalmente, com 
pequenas variações:
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n órbitas baixas (Low Earth Orbit - LEO): situam-se na faixa de 200 a 10.000 km. São bastante 
usadas por pequenos satélites, constelações de satélites e órbitas de transferência geoestacionárias (Ge-
ostationary Transfer Orbits - GTO);

n órbitas médias (Medium Earth Orbit - MEO): situam-se na faixa de 10.000 a 15.000 km.
n órbitas altas: situam-se acima de 15.000 km. Um importante tipo de órbita alta é a geoestacio-

nária (Geostationary Orbit - GEO). 
A órbita geoestacionária tem as seguintes características fundamentais:
n orbita equatorial circular com inclinação de 0º;
n seu raio é tal que o satélite fica estacionário em relação a Terra, resultando na altitude de 35600 

km;
n sua utilidade é a difusão de sinais de comunicação na região da Terra que é abrangida pelo feixe 

de sua antena de transmissão. Pelo fato de o satélite ficar estacionado em relação à determinada região, 
cada uma dessas regiões, ou países, deve ter seu satélite, posicionado na sua vertical. 

A órbita geoestacionária é atingida em duas fases. Inicialmente o satélite é colocado em uma órbita 
circular, chamada de estacionamento (parking orbit), ou de espera, na faixa de 300 km. Num dado mo-
mento, o sistema propulsivo do satélite induz um acréscimo de velocidade, sendo o satélite levado a uma 
órbita elíptica em que o apogeu está na órbita circular geoestacionária. Esta órbita chama-se Órbita de 
Transferência Geoestacionária (GTO), cujo apogeu é o da GEO e o perigeu é decidido pelo proprietário 
do lançador em comum acordo com o proprietário do satélite. No apogeu, novo incremento de velocidade 
coloca o satélite na órbita desejada a 35.600 km. A manobra é esquematizada na figura 2.11. É usual 
também a inserção direta na GTO.

As órbitas de transferência são um recurso para se atingir uma órbita acima da capacidade do lan-
çador. A circularização na órbita final é feita por um pequeno propulsor acoplado ao satélite.  

Imagem Jorge Amery

Figura 2.11 Esquema de injeção na órbita geoestacionária
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Órbitas especiais
Há órbitas que têm interesse prático, e que são possíveis em função do movimento relativo da 

Terra e do Sol e das características gravitacionais próprias da Terra. Por ser o assunto muito técnico, 
sugere-se seu aprofundamento em Larson (2005).

Órbitas sol-síncronas: o satélite posicionado nesta órbita passa por uma dada latitude na mesma 
hora local (INPE, 1999). Esta órbita é utilizada para a observação de longo prazo de uma região fixa da 
Terra. Os satélites de sensoriamento remoto enquadram-se nesta categoria. As órbitas sol-síncronas são 
polares, com inclinações vizinhas a 90º. Por exemplo, o CBERS (China Brazil Earth Resources Satellite) 
está em uma órbita circular com 778 km de altitude e inclinação de 98,5º. (veja www.cbers.inpe.br).

Órbita molniya (relâmpago em russo): esta órbita é elíptica e tem inclinação de 63,4º, com período 
de 12 horas, sendo que por 11 horas o satélite permanece no hemisfério Norte. Esta órbita é utilizada pela 
Rússia com as seguintes características:

n o campo de lançamento de Plesetsk está na latitude de 63º, o que otimiza energeticamente a 
missão de inserção em órbita;

n o longo período de visibilidade no hemisfério norte permite àquele país a criação de constela-
ções com longos períodos de redundância ou operação simultânea dos satélites;

n esta órbita é utilizada por satélites de comunicação da Rússia. Em razão das altas latitudes do 
país, os satélites geoestacionários não constituem solução ideal, já que estes servem melhor a zona equa-
torial. Para tanto, os satélites Molniya formam constelações que varrem todo o extenso território. 

Para concluir, é preciso entender como os satélites entram em órbita. Para isto observa-se que não 
basta ao satélite chegar à altitude da órbita desejada; é preciso que sua velocidade seja aquela caracterís-
tica da órbita desejada. Para uma altitude, a órbita de menor energia é a circular, para a qual existe um 
único valor de velocidade. Se o satélite tem velocidade inferior, então ele vai descrever uma trajetória de 
colisão com a Terra. Se a velocidade for superior, então o satélite entrará numa trajetória elíptica. Se a 
velocidade vai aumentando, a elipse se torna cada vez mais alongada, e o apogeu se afasta cada vez mais 
da Terra. Quando uma sonda espacial é lançada com a velocidade de 11,18 km/s a partir da superfície da 
Terra, ela entra numa trajetória parabólica e não mais retorna. Para velocidades superiores, as trajetórias 
são hiperbólicas, nas quais o corpo lançado também não retorna a Terra. Para mais detalhes, na obra de 
Larson (2005) é encontrada ampla exposição do assunto.

Booster
O termo booster vem da língua inglesa e pode ser traduzido como “reforçador”. Na área espacial, 

o booster  é um motor – ou um conjunto de motores – ativado paralelamente a um motor principal, com 
a finalidade de aumentar o empuxo daquela fase propulsada. Consideremos os seguintes exemplos para 
entender os diferentes usos dos boosters.

Nos foguetes de sondagem, o booster é o primeiro motor acionado e que produz alto empuxo com 
tempo de queima curto. O propósito é impor alta velocidade de saída, tornado o foguete menos sensível 
aos ventos de superfície. O resultado é a menor dispersão dos pontos de impacto. Um exemplo de uso 
desta ideia é o foguete VSB-30, apresentado no capítulo sobre foguetes de sondagem. 

O Space Shuttle é fixado ao longo de um grande tanque de propelente que alimenta os motores 
principais. Dois grandes propulsores sólidos são fixados em paralelo ao tanque e queimam completa-
mente, para serem alijados em momento conveniente, quando o Shuttle e o tanque principal continuam 
no desenvolvimento do voo. Neste caso, o papel dos boosters é auxiliar a decolagem do conjunto, pro-
movendo nível de aceleração conveniente, até que a propulsão principal possa desempenhar sua tarefa, 
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já com muito de sua massa consumida.
No caso da família de lançadores Ariane, ilustrada na figura 2.12, a adição dos boosters sólidos 

(P, em francês poudre ou pólvora) e líquidos (L) aumenta o desempenho em termos de maior capacidade 
de inserção de massa de satélites em órbita, como se pode ver nos gráficos de desempenho da família de 
foguetes da figura 2.13 (Marty, 1994, pag. 52). 

Imagem básica Arianespace

Figuras 2.12 Família Ariane4

Figuras 2.13 Desempenho da família Ariane4
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Em ambos os casos, os boosters queimam por período inferior ao do motor principal, e são alijados 
antes do fim de queima do motor principal.

É importante notar a diferença entre a utilização dos boosters e a configuração dos motores em 
cluster, ou em feixe. Neste caso, os motores queimam todos simultaneamente até o final e são alijados 
simultaneamente. Um caso típico é o VLS-1, no qual o primeiro estágio é formado por quatro motores 
iguais em feixe, montados em torno do motor do segundo estágio. Os quatro motores são responsáveis 
pelo primeiro incremento de velocidade e de altitude do foguete. 

Tubeira móvel
Uma tubeira móvel pode girar em torno de um ou dois eixos quando comandada pelo computador 

de bordo. Há várias soluções tecnológicas de tubeiras móveis para motores a propelente sólido e a prope-
lente líquido. No IAE, foram desenvolvidas tubeiras apoiadas sobre uma junta flexível que dá mobilidade 
de 3 graus em torno de dois eixos perpendiculares entre si.
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Capítulo 3: Foguetes de sondagem
Os foguetes de sondagem desempenharam importante papel no início dos programas espaciais 

de países como a França, a Índia e o Brasil, ao permitirem a prática de ideias com risco e investimento 
baixos. No Brasil, o primeiro projeto, dentro do CTA, foi denominado SONDA I. Naquela época, 
início dos anos 1960, a equipe de trabalho (GETEP) era o embrião do IAE e não contava com nenhuma 
infraestrutura de fabricação e testes. O projeto foi realizado sob a forma de documentação técnica 
e foi repassado à empresa AVIBRÁS, que o desenvolveu e construiu (Dolinsky, 1992). A partir 
dessa primeira experiência, na sequência de desenvolvimento de foguetes, cada veículo tinha porte e 
complexidade crescente, objetivando o aumento de capacidade em transportar cargas úteis, em termos 
de sua massa e do apogeu a ser alcançado. Inicialmente, a motivação foi criar no país os recursos de 
lançamento de cargas úteis científicas, e depreende-se que aplicações militares fossem planejadas. 
Posteriormente, os desenvolvimentos foram direcionados para a criação da base tecnológica de 
desenvolvimento do lançador de satélites. Em decorrência desses propósitos, as seguintes ações 
principais foram progressivamente desencadeadas:

n capacitação de pessoal do IAE, dos campos de lançamento e de empresas prestadoras de 
serviços. O acúmulo de saber foi ampliado por meio de cursos na França, na Inglaterra e na Alemanha 
e também pela prática de erros e acertos. Houve também a cooperação de especialistas estrangeiros 
que trabalharam no IAE; 

n ampliação paulatina dos motores de propelente sólido, em termos de diâmetro e 
comprimento;

n ampliação da infraestrutura de fabricação mecânica e de teste;
n desenvolvimento de propelentes e implantação da infraestrutura de fabricação dos produtos 

químicos e dos propelentes;
n desenvolvimento e produção de equipamentos elétricos de bordo;
n desenvolvimento e produção de itens pirotécnicos;
n desenvolvimento de aplicativos computacionais de bordo;
n desenvolvimento e produção de equipamentos hidropneumáticos de bordo; e 
n implantação dos campos de lançamento.
Como resultado, foram realizadas missões de lançamento científicas com cargas úteis nacionais 

e estrangeiras. Algumas missões foram e são realizadas em campos de lançamento de outros países.
Os foguetes de sondagem ainda desempenham no Brasil papéis importantes, os quais serão 

exemplificados a seguir:
n a preparação de missões com foguetes de sondagem permite que todas as equipes envolvidas 

– engenharia de sistemas, produção, testes, integração, lançamento e análise de voo – mantenham-se 
hábeis durante os trabalhos de mais longo prazo, tais como: lançamento de veículos de maior porte, 
menor número de voos e desenvolvimento de novos veículos;

n lançamento de experimentos científicos de interesse nacional. A demanda é baixa, porque 
o Programa Espacial Brasileiro não é prioritário, bem como a pesquisa científica voltada ao espaço. 
A AEB abriu um programa de pesquisa em microgravidade, mas a procura por oportunidades de voo 
ainda é pequena; e

n lançamento de cargas úteis europeias e australianas nos campos de Andoya (Noruega), 
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Esrange (Suécia) e Woomera (Austrália). Essa atividade proporciona crescimento profissional para 
as equipes envolvidas e promove destaque do Brasil na exportação de itens de alto valor tecnológico. 
Salienta-se que há o ganho simbólico em fazê-lo, mas não há ganho comercial na escala praticada, que 
tem sido de, no máximo, três foguetes por ano.   

A maioria das ideias presentes em foguetes de sondagem refletem-se nos veículos lançadores de 
satélites. Estes são mais sofisticados, precisos e poderosos, mas conceitualmente se assemelham, em 
muitos aspectos, aos foguetes de sondagem. Em razão disso, as informações que se seguem são úteis 
para a compreensão do que é um foguete de modo geral.

3.1 Constituição e funcionamento dos foguetes de sondagem
A intenção desta seção é proporcionar entendimento de como é constituído o foguete e do 

propósito de cada componente apresentado. Nos capítulos especializados, são apresentadas informações 
complementares no nível de equipamentos e subsistemas.

Os principais componentes do foguete de sondagem SONDA III (ou simplesmente SIII) são 
apresentados na árvore do produto resumida, vista na figura 3.1, e na vista explodida, apresentada na 
figura 3.2. 

Figura 3.1 Árvore do produto simplificada do SONDA III



66

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Imagem IAE

Figura 3.2 Vista explodida do SONDA III

Propulsor
Utilizam-se os termos “propulsor” e “motor” de forma indistinta no caso da propulsão sólida. 

Como se percebe pela árvore do produto do SIII, o propulsor inclui todos os itens necessários ao seu 
funcionamento após a recepção da ordem de ignição. A figura 3.3 ilustra o propulsor S30.

Imagem básica IAE

Figura 3.3 Propulsor S30

No caso da propulsão sólida, o motor tem duas funções: geração do empuxo e composição da 
estrutura primária do veículo. Os motores à propulsão sólida, quando iniciados, queimam até o fim. 
Existem recursos para extinguir o motor durante a queima, mas não são correntemente utilizados devido 
ao choque mecânico que induzem nos equipamentos de bordo e na carga útil. Sistemas de terminação de 
empuxo são mais empregados em aplicações militares, para emprestar flexibilidade de uso em diferentes 
missões. 
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É comum a questão sobre o porquê do uso da propulsão sólida. Há pessoas leigas que dizem ser a 
propulsão sólida uma tecnologia ultrapassada. Para entender a questão, é preciso conhecer as vantagens e 
desvantagens de cada tecnologia  e confrontá-las com a aplicação que se tem em mente. Fatores que mui-
tas vezes prevalecem sobre razões puramente técnicas são: econômicos, planejamento estratégico para 
atendimento da meta e político. Para melhor entendimento, são apresentadas vantagens e desvantagens 
sob os aspectos técnico-gerenciais de cada uma das tecnologias.

Propulsão sólida: vantagens
n custo menor de desenvolvimento;
n custo menor do motor completo;
n maior confiabilidade por ser mais simples e pelo menor número de componentes;
n tempo menor de produção do motor completo;
n estocável por longos períodos; e
n integração mecânica simples.
Propulsão sólida: desvantagens
n massa estrutural elevada;
n menor impulsão específica;
n requer dispositivos de segurança operacional, porque as operações de preparação do foguete  

são feitas com o motor carregado;
n interrupção do empuxo é inconveniente para foguetes de sondagem e lançadores de satélite; e
n tudo o que se quer de comportamento propulsivo deve ser decidido a priori, porque estando o 

motor pronto, não é mais possível mudar seu comportamento durante a queima.   
Propulsão líquida: vantagens
n desempenho propulsivo elevado;
n o oxidante e o comburente são baratos;
n capacidade de modulação do empuxo e de desligamento do motor no momento desejado; 
n alguns motores permitem nova partida, o que é essencial em transferência de órbita; e
n a integração do veículo se faz com ausência de combustível, o que favorece a segurança ope-

racional em solo. 
Propulsão líquida: desvantagens
n bombas de propelente sofisticadas, principalmente no caso dos propelentes criogênicos;
n manipulação e armazenamento mais difíceis dos propelentes criogênicos e hipergólicos;
n produção e manipulação perigosas dos estocáveis, por serem tóxicos;
n instalações de carregamento de propelente no foguete no campo de lançamento, aumentando 

suas equipes de manutenção e operação; 
n baixa aceleração do veículo na decolagem; e
n baixa densidade do propelente, o que requer tanques grandes.  
Pesando os fatores apresentados, explicam-se algumas soluções aplicadas na atualidade:
n os foguetes de sondagem nacionais adotaram a propulsão sólida porque era a que estava mais 

ao alcance, era compatível com o nível tecnológico do país e colaboraria no desenvolvimento de mísseis 
militares, caso fossem também desenvolvidos;

n o VLS-1 adotou a propulsão sólida porque ainda era incipiente o desenvolvimento espacial do 
Brasil, e era preciso tirar o melhor proveito possível do esforço já feito em termos de propulsão sólida;

n o veículo seguinte ao VLS-1 precisaria efetuar a inserção em órbita com melhor precisão. Por-
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tanto, foi iniciado o desenvolvimento de motores líquidos a serem utilizados primeiramente naquela fase 
do vôo. Posteriormente, seria possível desenvolver motores para as fases anteriores de voo;

n o Space Shuttle utiliza dois boosters sólidos para ajudar a decolagem do conjunto, sendo des-
cartados logo em seguida. O mesmo faz o Ariane 5;

n o foguete europeu Vega, que já realizou seu primeiro voo de inserção em órbita de pequenos 
satélites comerciais, tem os três primeiros estágios sólidos e motor de apogeu líquido; e

n o PSLV indiano mescla motores sólidos e líquidos.       
Pode-se concluir que a utilização desta ou daquela tecnologia não as caracteriza como boas ou 

ruins, velhas ou novas. A decisão faz-se com base no que é considerado o melhor possível dentro do 
contexto de desenvolvimento e utilização do foguete a ser desenvolvido. Decisões não equilibradas nor-
malmente conduzem a resultados indesejados. 

Características de funcionamento mais técnicas dos motores sólidos serão apresentadas na 
seção 5.2.

Para que o motor sólido opere, sua constituição é formada pelos seguintes componentes princi-
pais: envelope motor, bloco de propelente, proteções térmicas internas, ignitor e tubeira – apresentados 
a seguir.

Envelope motor
Ao se olhar o foguete, distingue-se a região cilíndrica alongada, que contém o propelente. O cilin-

dro e suas terminações constituem o envelope motor, o qual desempenha os seguintes papéis:
n continente do propelente;
n câmara de combustão. Quando o propelente queima, os gases de combustão geram pressão de 

aproximadamente 60 bar, que é suportada pelo envelope motor; e
n viga estrutural primária do veículo.
A figura a seguir ilustra um envelope motor S30. A região cilíndrica, chamada de membrana cilín-

drica ou casca cilíndrica, tem em suas extremidades:
n flanges de união aos outros elementos da estrutura primária, tais como saias e adaptadores da 

carga útil. Alguns tipos de flange são ilustrados na seção 5.4;
n domos, fechamentos dianteiro e traseiro, que fecham parcial ou integralmente o cilindro, for-

mando o reservatório de propelente e de gás. Nesses domos estão alojados componentes necessários ao 
funcionamento do motor. No caso ilustrado, o domo dianteiro é composto de duas partes: semifecha-
mento dianteiro e tampa dianteira. Na tampa dianteira, é fixado o ignitor e, no domo traseiro, é fixada a 
tubeira.

Imagem básica IAE

Figura 3.4 Envelope motor S30
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As dimensões principais do envelope motor S30 são: diâmetro interno e a espessura da membrana 
cilíndrica são respectivamente 550 mm e 3,5 mm; a distância entre os batentes dos flanges dianteiro e 
traseiro é de 2700 mm aproximadamente.

O envelope ilustrado é feito de aço SAE 4140. Sua região cilíndrica é feita de chapas calandradas 
e soldadas. Os domos são obtidos por usinagem de calotas forjadas, posteriormente soldados ao cilindro. 
No caso do motor S30, o envelope é tratado termicamente para se romper quando submetido à tensão de 
1 GPa (100 kgf/mm2), que seria despertada pela pressão interna aproximada de 110 bar. Como o motor é 
submetido a 70 bar na ignição, conclui-se que há boa margem de segurança. É comum a pergunta sobre 
a possibilidade de otimização da estrutura para diminuir sua massa. Conceitualmente é possível em razão 
da margem mencionada. No entanto, é necessário considerar o esforço (tempo e recursos financeiros) 
de projeto, as técnicas de fabricação e os testes a serem feitos para atingir a versão otimizada. Hoje há 
o emprego de fibras orgânicas (aramida, carbono) que permitem a melhor otimização de massa, mas o 
Brasil não tem livre acesso ao mercado das fibras de maior desempenho estrutural. Outros comentários 
a respeito são feitos na seção 5.4.    

O envelope motor é a estrutura mais cara nos foguetes à propulsão sólida e pode ter o mais longo 
ciclo de fabricação. No caso dos motores S43 (usados no VLS-1), com 1 m de diâmetro e 7 m de com-
primento e pesando cerca de 600 kg, partindo da matéria-prima (chapas laminadas e domos embutidos), 
são necessários cerca de nove meses para se obter o motor acabado, durante os quais a estrutura passa 
por várias indústrias.

Quando o fechamento deve acomodar uma tampa, então a região entre a membrana cilíndrica e 
a tampa é chamada de semifechamento. A tampa é retirada no momento da inserção do mandril de car-
regamento e na sua extração. O mandril é que dá a forma interna do bloco de propelente sólido, e suas 
dimensões externas podem ser tais que requeiram a utilização da tampa. Existem mandris desmontáveis, 
mais sofisticados, que permitem sua inserção e retirada sem a necessidade de se dotar o envelope de tam-
pa. Os motores produzidos pelo IAE têm tampa dianteira ou traseira, dependendo da decisão de projeto 
sobre a melhor extremidade pela qual se deve efetuar o carregamento. Em propulsores grandes, como 
aqueles utilizados no Space Shuttle, a região cilíndrica é segmentada. Cada segmento isolado é carregado 
de propelente, trazendo grandes facilidades de produção e integração do chamado motor segmentado. Em 
contrapartida, o peso do envelope aumenta porque cada junção se faz por flanges, conforme ilustrado em 
uma das concepções possíveis na figura 3.5.

Figura 3.5 Junção de envelope motor segmentado

As interfaces mecânicas do envelope motor S30 com outros elementos do veículo são junções típi-
cas por aparafusamento, como indicado na figura 3.4. Os flanges de aparafusamento do porta-empenas, 
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do cone de acoplamento e da tubeira têm furos rosqueados passantes. A fixação do ignitor é um furo cego 
rosqueado. A conexão do envelope motor aos outros módulos do veículo pode utilizar outras soluções. 
No IAE, foram também usados cavaletes no SONDA IV e cintas no VLS-1. 

Proteções térmicas
Os domos e o envelope motor não poderiam resistir ao contato com os gases quentes oriundos da 

queima do propelente, sendo necessário protegê-los. Vários tipos de proteção térmica são empregados. 
Na época do desenvolvimento dos motores S20 e S30, o IAE não dominava o uso da borracha 

como isolante térmico. Usa-se até hoje nos domos um isolante térmico rígido, obtido por prensagem de 
fibra de silício, amianto e resina fenólica, e depois usinado e colado à superfície interna de cada domo. 
Por cima das proteções térmicas rígidas (PTR), são coladas proteções de um material borrachoso, deno-
minado liner, que compõe as proteções térmicas flexíveis (PTF), ilustradas na figura 3.6. 

Imagem básica IAE

Figura 3.6 Proteções térmicas do motor S30

Essas proteções são formadas de um segmento fixo, que é colado à proteção rígida, e um segmento 
móvel, denominado flap, que faz interface por colagem com o propelente. O vínculo entre o flap e o 
segmento fixo localiza-se na região de maior diâmetro da PTF. A razão dessa concepção é a necessidade 
de liberdade entre o propelente e os domos em duas situações:

n cura do propelente: o propelente é vertido sob forma pastosa no interior do envelope motor, que 
já está equipado com as proteções térmicas. Em seguida, o motor é levado para uma estufa, onde perma-
nece por uma semana, quando o propelente se solidifica (processo de cura). Durante a cura, a massa de 
propelente se contrai. Se, nesse momento, não houvesse a liberdade para a contração da massa, surgiriam 
trincas no bloco do propelente que inviabilizariam o seu uso; 

n durante a operação do motor, a pressão interna provocada pelos gases faz com que os domos 
e o propelente se deformem elasticamente. No entanto, cada um se deforma de modo diferente. Nesse 
momento, também haveria dano ao propelente, se não houvesse a mobilidade necessária. A figura 3.7 
ilustra o movimento de expansão do envelope motor e o espaço (gap) criado entre o flap e o segmento 
fixo da PTF; e 

n dependendo da geometria do bloco de propelente, a entrada de gás entre o flap e o segmento 
fixo da PTF ajuda a equilibrar a ação da pressão sobre o bloco de propelente, produzindo tensões menores 
sobre o propelente. As figuras seguintes ilustram esse efeito. Sem a pressão no flap, a pressão empurra a 
aba do bloco e esta pressiona o flap. No encontro da aba com a região cilíndrica do bloco, surgem tensões 
locais que poderiam dar início de uma trinca, que se propagaria rapidamente. Com a ação contrária da 
pressão sobre o flap, ocorre sobre a aba a anulação do efeito apresentado na situação anterior.   
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Figura 3.7 Ação da pressão no flap

Imagem básica IAE

Figura 3.8a Ação da pressão no propelente - PTF sem flap

Imagem básica IAE

Figura 3.8 b Ação da pressão no propelente - PTF com flap
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Com a evolução no uso da borracha, os motores do VLS-1 têm no domo dianteiro apenas a PTF em 
borracha. Mesmo na região de saída dos gases, onde o fluxo de calor é intenso, essa solução é possível 
e é utilizada no motor S44. Existe uma dificuldade técnica a ser superada nos envelopes motores metá-
licos. No domo que recebe a tampa, a interface desmontável de junção da tampa com o semifechamento 
permite boa vedação com a PTR, porque esta é usinada e a junção pode ser preenchida com resina. No 
caso da PTF de borracha, sua produção deveria resultar em interface coláveis também precisas. Seria um 
desenvolvimento a ser feito em motores mais sofisticados.

A utilização dos motores brasileiros em campos de lançamento no exterior trouxe a restrição no 
uso de amianto nos motores. Nos motores S30 e S31, as PTR passaram a ser produzidas em fibra de 
carbono, sem carga de amianto. Na etapa seguinte, a pequena percentagem de amianto do liner também 
foi eliminada. 

É curioso ressaltar que existe uma pequena região metálica interna do motor que é exposta aos 
gases. A figura 4.36, utilizada na ilustração da segunda falha no voo do VLS-1, mostra uma pequena 
região entre o bloco de propelente e o ignitor em que existe gás de combustão. No limite superior dessa 
região, está o cabeçote do ignitor, que é uma placa de aço. Essa situação é possível porque naquela região 
o gás está estagnado, ou parado, e tem pequeno volume. A placa de metal se aquece até uma temperatura 
aceitável para a sua integridade e permanece constante até o final da queima. Dois outros fatores são 
favoráveis: a placa está fixada ao envelope motor, que tem grande massa e ajuda a dissipar calor por con-
dução, e o gás presente na região do domo dianteiro é praticamente todo estagnado, funcionando também 
como isolante térmico em relação aos gases gerados no restante do motor. 

Durante a queima do propelente, o flap de borracha da PTF dianteira é preservado, e o da PTF 
traseira é consumido. A parte fixa desta última é preservada. No caso das PTF de liner, a PTF traseira é 
totalmente consumida.         

Na região cilíndrica, é utilizada uma camada de isolante térmico, podendo ser o liner ou um lençol 
de borracha, embora o propelente sólido seja um isolante térmico. No entanto, a geometria interna do 
bloco varia durante a queima, expondo a região cilíndrica aos gases a partir de um instante da queima. 
Para melhor entendimento, o leitor é convidado a ler a seção 5.2.

Propelente
O propelente dos motores sólidos tem as seguintes propriedades gerais:
n os seus componentes fundamentais são uma resina, um oxidante, alumínio em pó que aumenta 

a energia do propelente, e várias outras substâncias que viabilizam sua produção, por exemplo, catalisa-
dores que promovem a cura da resina;

n a resina tem as funções de: manutenção da forma do propelente após a cura; suporte do oxidan-
te, do alumínio em pó e dos aditivos; e queima sob a ação do oxidante; 

n os motores nacionais de foguetes de sondagem e do VLS-1 utilizam a resina polibutadiênica 
hidroxilada e o perclorato de amônio como oxidante; 

n a sua forma após a cura tem geometria definida e estável;
n pelo fato de conter um poderoso oxidante, imerso na resina, o propelente funciona no vácuo;
n a iniciação da queima do propelente, em geral requer alto nível de energia;
n a sua queima produz elevado volume de gases à temperatura de 3000 K. Essas características 

são essenciais para que o processo de combustão produza a energia necessária ao voo do foguete.
A duração da queima de um motor varia com o tipo de propelente e a geometria interna do bloco 

de propelente. O motor S30 usado no primeiro estágio do SIII queima 860 kg de propelente, em cerca 
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de 30s, gerando o empuxo médio de 108 kN no vácuo. O motor S43, usado nos dois primeiros estágios 
do VLS-1, queima 7500 kg de propelente em 60 s. Existem muitos foguetes de sondagem que utilizam 
motores de mísseis excedentes de guerra. O motor Nike, com massa semelhante à do S30, queima em 4 s. 
A vantagem em aplicá-los é econômica, porque são doados ou vendidos a baixo preço. Há a vantagem da 
alta velocidade inicial, o que faz a decolagem menos sensível aos ventos de superfície. Há a desvantagem 
da alta aceleração imposta aos equipamentos de bordo.    

A Usina Coronel Abner (UCA) dispõe de todas as facilidades para a produção do propelente, 
carregamento, cura e testes de queima de motores (tiros em banco). A cada lote de propelente produzido, 
são extraídas amostras para:

n carregamento de lotes de motores de pequenas dimensões, denominados motores-teste ou teste-
munhas. Parte desses motores é queimada para que se possa estimar a velocidade característica do motor 
foguete que foi carregado com propelente daquela batelada; 

n testes de envelhecimento do propelente, em parte dos motores-teste guardada por anos, determi-
nando assim como deverá se comportar um motor carregado e estocado por longos períodos;

n teste de queima após o voo do foguete, em parte dos motores-teste, para dirimir dúvidas sobre 
o seu comportamento, dentro de um processo de investigação de falha; e  

n produção de corpos de prova destinados a ensaios estruturais do bloco de propelente. Os testes 
permitem a determinação do módulo de elasticidade, tensão de ruptura, parâmetros do comportamento 
visco-elástico.   

Os grandes propulsores têm o bloco de propelente oco. A superfície interna tem uma geometria tal 
que a forma da curva de empuxo tenha um comportamento pré-estabelecido. Voltar-se-á a este assunto 
na seção 5.2. 

Tubeira
A tubeira é essencial para que o escoamento dos gases oriundos da queima do propelente seja 

eficiente. Não basta que a alta vazão de gases seja produzida e liberada. Para que seja possível propor-
cionar alta velocidade ao foguete, é preciso acelerar os gases produzidos de modo que estes atinjam altas 
velocidades. A razão para isso resulta do Princípio da Conservação da Quantidade de Movimento, cuja 
aplicação pode ser vista na dedução da equação de Tsiolkovskii, apresentada na seção 5.1. Para conseguir 
esse efeito, a tubeira tem em seu interior uma região convergente, que inicia o processo de aceleração, 
a região divergente, na qual os gases são expandidos e a velocidade continua aumentando até o escape 
pela seção de saída. Na região de transição, situa-se a garganta, a qual tem o menor diâmetro interno da 
tubeira. A figura 3.9 ilustra uma tubeira típica de foguete de sondagem.

A região em que se situa a garganta é submetida ao calor intenso dos gases se deslocando em alta 
velocidade. Para suportar essas condições, é inserido no local um corpo constituído de material especí-
fico. Por essa razão, o corpo é denominado inserto de grafite, ou de carbono-carbono, conforme o caso. 
Os motores S20, S30 e S31 utilizam insertos de grafite de alta densidade, que permitem a passagem dos 
gases com baixo atrito e resistem suficientemente ao desgaste imposto pela passagem do gás quente em 
alta velocidade. O inserto é inserido no cárter aquecido, e, na temperatura ambiente, o cárter se contrai, 
aprisionando o inserto. Durante a queima, o cárter permanece na temperatura ambiente, porque o tempo 
de queima é suficientemente baixo para que o calor absorvido pelo inserto só chegue ao cárter após o fim 
de queima. O desgaste sofrido pelo inserto é medido em testes em solo e é levado em consideração nos 
cálculos do funcionamento do motor. Em motores de maior vazão de gases, como no S43, S40 e S44, 
o inserto de grafite não é suficiente para manter o bom comportamento da tubeira. São então utilizados 
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insertos de carbono-carbono, que se degradam em presença de fluxo de gases quentes pelo processo de 
ablação, discutido na seção 5.2. Esse material é dominado tecnologicamente por poucos países do mun-
do, custando cerca de US$6000,00 por quilo. O Brasil é capaz de produzi-lo em escala de laboratório, 
mas com densidade ainda insuficiente. O prosseguimento da pesquisa deverá conduzir o país a sua auto-
nomia nesse material estratégico.

Imagem básica IAE

Figura 3.9 Tubeira

O cárter tem as seguintes funções:
n fixação da tubeira ao envelope motor, por meio de flange, cuja solução mecânica é bastante 

variada;
n receptáculo do inserto. Sua superfície interna é ligeiramente cônica invertida para conter a 

tendência de expulsão do inserto pelos gases do interior do motor; e
n apoio do divergente.  
O divergente é a continuação da região divergente do inserto. Em geral, o divergente é construído 

com os mesmos materiais das PTR, devido às propriedades ablativas. No motor S33, o divergente é de 
aço, com pintura isolante térmica na sua superfície interna. A pintura serve apenas para retardar a expo-
sição direta do aço aos gases de combustão. Face ao curto tempo de queima (cerca de 13 s), o divergente 
permanece íntegro ao final da combustão. A razão dessa solução se deve aos seguintes fatores:

n a produção em pequena escala do divergente em aço é mais rápida e simples do que em mate-
riais ablativos;

n em consequência disso e também devido ao preço do quilo do aço utilizado em comparação ao 
quilo do material ablativo, o preço final da peça em aço é menor;

n o motor S33 é empregado no foguete VSB-30 como um booster, nesse caso, um acelerador 
do foguete, sendo curta sua permanência em voo. Portanto, o seu maior peso, comparado à solução em 
material ablativo, não chega a comprometer o desempenho do foguete. Caso o motor venha a ser usado 
em estágios superiores, será necessário verificar a necessidade de troca do material.

A geometria mais simples do divergente é cônica e muito empregada em foguetes de sondagem. 
Caso seja necessário tirar melhor proveito da expansão e aceleração dos gases, emprega-se uma superfí-
cie curva, determinada pelo “método das características”. As tubeiras nos motores do VLS-1 empregam 
essa técnica.

Nas tubeiras são empregados tampões na região da garganta, com diferentes finalidades. No caso 
dos foguetes de sondagem com segundo estágio e que empregam ignitor pastilhado, o tampão no segundo 
estágio tem a função de colaborar na pressurização dos gases gerados pelo ignitor, viabilizando assim 
a ignição do motor no vácuo. No caso de utilização dos ignitores pirogênicos, não há necessidade do 
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tampão para esse fim. Outra aplicação se deve à pressurização dos motores com nitrogênio para evitar 
a oxidação da superfície livre do bloco de propelente. O nível de pressurização é baixo, pouco acima da 
pressão atmosférica, com o propósito de não permitir a entrada do ar atmosférico. Essa prática também 
está associada à facilitação da ignição com ignitores pastilhados. A ignição com ignitores pirogênicos 
não é afetada pela camada oxidada.

No VLS-1, os tampões são usados para impedir a entrada de insetos no interior do motor carre-
gado com propelente, durante longos períodos de estocagem, ou de pequenos animais, durante a fase de 
integração e preparação do foguete na mesa de lançamento. Como a atmosfera do CLA é bastante salina, 
os tampões também impedem a deposição de sal na superfície livre do propelente dos motores, principal-
mente nos do primeiro e do segundo estágios, porque nestes as tubeiras estão expostas.   

Ignitor
O ignitor é o elemento responsável pela iniciação da queima do bloco de propelente. Quando 

acionado, gera uma chama com energia necessária para que toda a superfície interna do bloco inicie a 
queima simultaneamente. 

Existem dois tipos de ignitor usados nos foguetes brasileiros. O primeiro é ilustrado na figura 3.10 
e é denominado ignitor pastilhado, porque em seu interior estão pastilhas de material gerador de gás. 

Imagem básica IAE

Figura 3.10 Ignitor pastilhado

Esse tipo de ignitor é utilizado nos motores S20, S30 e S33, caracterizando-se pela geração de 
baixo volume de gases com baixa energia. No entanto, sua utilização é suficiente para o acendimento dos 
motores citados, quando são iniciados no solo. No caso da ignição em altitude, em que a atmosfera é mais 
rarefeita, as gargantas são tamponadas para manter o ar dentro do motor. O tampão é expulso pelos gases 
de combustão. O ignitor pastilhado é iniciado por um iniciador eletropirotécnico situado no cabeçote. O 
corpo é produzido em material ablativo, atualmente em fibra de carbono e resina fenólica, e dispõe de 
fendas para a passagem dos gases de seu interior para dentro do motor, atingindo toda a superfície livre 
do propelente. 

Outro tipo de ignitor é o denominado pirogênico, ilustrado na figura 3.11. 
Imagem básica IAE

Figura 3.11 Ignitor pirogênico

O ignitor pirogênico é um motor em miniatura, contendo o mesmo propelente utilizado no motor 
S43, iniciado por um cesto de pastilhas, sendo aquele iniciado por um detonador eletropirotécnico. O 
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escape dos gases gerados é feito por uma pequena tubeira de grafite. O volume de gases e a temperatura 
dos gases gerados por esse ignitor é bastante superior ao ignitor pastilhado de mesmo porte, permitindo 
ignição do motor no vácuo.  Todos os ignitores do VLS-1 são pirogênicos.

Empenas e porta-empenas
As empenas desempenham papel na aerodinâmica do veículo, trazendo o centro de pressão em sua 

direção. Sua forma varia de acordo com os requisitos de estabilidade estática e dinâmica de cada veículo. 
Mesmo em alguns veículos controlados, as empenas podem ser necessárias para diminuir a margem 
estática, exigindo menor momento de controle.

Nos foguetes de sondagem, as empenas são fixadas com uma pequena inclinação, em relação ao 
eixo longitudinal do veículo. O efeito resultante é o rolamento induzido durante o voo atmosférico. No 
caso do primeiro estágio do SONDA III, chega-se a 3 rps (180 rpm).       

As empenas desempenham papel importante no amortecimento das perturbações dinâmicas, le-
vando o veículo suavemente ao ângulo de ataque nulo.

Uma empena é descrita por vários elementos geométricos definidos pelo projetista em aerodinâmi-
ca, conforme se vê na figura 3.12. Seguem-se alguns comentários sobre os parâmetros geométricos:

n as cordas são linhas sobre a empena na direção do fluxo de ar;
n a raiz da empena é a linha mais próxima do corpo do foguete;
n a ponta é a linha mais afastada da raiz, e não necessariamente paralela a ela. A distância entre 

as cordas, da raiz e da ponta, é a altura da empena;
n o bordo de ataque é a linha da empena que primeiro encontra o fluxo de ar;
n o bordo de fuga é a última linha a deixar o fluxo de ar;
n o enflexamento dianteiro é o ângulo que o bordo de ataque faz com a corda da raiz. O enfle-

xamento dianteiro mostra em que regime a empena tem maior eficiência. Sua inclinação acompanha as 
ondas de choque formadas no bordo de ataque. Essa condição acontece em uma faixa estreita do número 
de Mach. Para regimes de velocidade abaixo ou acima daquele Mach, parte da superfície da empena 
não produz força normal, ou seja, a empena não produz o torque aerodinâmico compatível com suas 
dimensões; e

n o enflexamento traseiro é o ângulo que o bordo de fuga faz com a corda da raiz. No caso das 
empenas do segundo estágio do VSB-30, o enflexamento traseiro é menor que o ângulo reto. A razão é a 
conciliação de duas necessidades conflitantes:

   ० é desejável uma superfície suficiente para produzir a margem estática necessária. Com isso a 
superfície da empena se projetaria além da saia traseira do segundo estágio; e

    ० caso a empena se estendesse além da saia traseira, o jato queimaria uma parte da empena, 
portanto, o enflexamento utilizado permite o aumento da área e evita o jato. 

A empena, ilustrada na figura 3.12, utiliza a concepção estrutural aeronáutica clássica, ou seja, es-
trutura composta de um esqueleto coberto por revestimento fino. Os bordos de ataque e de fuga e a extre-
midade formam um quadro reforçado internamente por longarinas entre os dois bordos. O revestimento 
é rebitado sobre o esqueleto. No bordo de ataque, manifestam-se temperaturas elevadas no regime super-
sônico, por isso é feito de material ablativo ou de metal protegido por isolamento térmico. Os painéis que 
revestem a empena também devem ser protegidos, principalmente no segundo estágio, quando o acúmulo 
de aquecimento oriundo da fase de voo do primeiro estágio e o aquecimento da fase do segundo estágio 
podem ameaçar as propriedades mecânicas do material empregado. O IAE desenvolveu com sucesso 
empenas em tecido de carbono. Essas empenas apresentam as seguintes vantagens sobre as de metal:
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n a geometria da peça acabada em carbono tem deformações muito menores;
n não há necessidade de aplicação de isolamento térmico; e
n sua produção é mais rápida.  

Imagem básica IAE

Figura 3.12 - Empena do SIII

O termo “envergadura” é bastante empregado em relação às empenas e é definido do mesmo modo 
na aeronáutica com relação às asas do avião, ou seja, é a distância entre as pontas das asas ou empenas. 
Note-se que, entre as empenas opostas, está o corpo do avião ou do foguete. A figura 3.13 ilustra como é 
considerada a envergadura das empenas no caso de quatro e três empenas.

Figura 3.13 Envergadura das empenas

Foram mencionados os parâmetros geométricos da empena em planta. No entanto, as empenas são 
corpos tridimensionais formados por várias superfícies. O leitor interessado deve procurar a literatura 
especializada para se aprofundar no assunto.

O porta-empenas apoia as empenas e também protege a tubeira e os equipamentos instalados em 
seu interior. Seu formato pode ser cilíndrico, cônico ou uma combinação de geometrias. 

Na figura 3.14, é ilustrado o porta-empenas, que também é uma estrutura aeronáutica constituída 
de reforçadores e um revestimento. 
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Imagem básica IAE

Figura 3.14 Porta-empenas

Baía porta-carga e baía de instrumentação
Esses módulos têm geometria cilíndrica ou cônica e são posicionados acima do motor do estágio 

superior do veículo. A baía porta-carga contém os equipamentos das redes elétricas necessários ao fun-
cionamento do foguete, além de alojar uma janela necessária à conexão do eletropirotécnico de ignição 
do motor do segundo estágio, momentos antes do lançamento. A baía de instrumentação contém os equi-
pamentos da carga útil, e vários experimentos a serem realizados durante o voo. A concepção estrutural 
desses módulos pode ser semelhante àquela do porta-empenas.

Sistemas de fixação/separação e afastamento 
As principais funções cumpridas pelos vários sistemas de fixação/separação e afastamento são:
n fixação das partes, antes do comando de separação, com as características estruturais necessá-

rias;
n separação das partes, ou seja, o rompimento de seu vínculo mecânico de fixação; 
n afastamento entre as partes separadas, com a velocidade relativa requerida de modo que não 

venham a colidir com o restante do veículo, afastando-se das distâncias necessárias ao funcionamento do 
segmento que prossegue em voo. Em alguns casos, o sistema deve induzir velocidades angulares pré-
-estabelecidas às partes largadas;

n produção de perturbação mínima (momentos quase nulos) durante a separação e atuação de 
afastamento. A perturbação do veículo que continua voando pode afetar sua trajetória. A perturbação no 
segmento separado pode ocasionar colisão com o segmento que prossegue o voo; e

n execução confiável. Se um item ejetável permanecer preso ao foguete, a missão está com-
prometida. Se não ocorrer o afastamento como previsto, podem ocorrer reflexos sobre o segmento que 
continua o voo.

Os foguetes de sondagem formados por estágios de diâmetros diferentes se beneficiam, em geral, 
do afastamento dos estágios pelo arrasto. O primeiro estágio, com maior diâmetro, acopla-se ao segundo 
estágio por uma saia dianteira cônica, que, junto com as empenas, produzem arrasto superior ao do se-
gundo estágio. Sendo assim, eliminado o vínculo entre os estágios, o arrasto aerodinâmico desempenha o 
papel de afastamento dos estágios. O SIII e SIV utilizaram esse recurso, bem como parafusos explosivos 
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para vincular estruturalmente os dois estágios e liberá-los quando a separação era necessária. 
A figura 3.15 ilustra o parafuso explosivo.

Figura 3.15 Parafuso explosivo

A câmara de fragmentação se rompe pela ação da explosão do eletropirotécnico, eliminando o vín-
culo estrutural entre os estágios. Na figura 3.16, é ilustrada a montagem com os parafusos explosivos.

Figura 3.16 Junção com parafusos explosivos

Note-se que a câmara de fragmentação é envolvida por uma blindagem que retém os fragmentos da 
câmara resultantes da explosão do eletropirotécnico. A figura evidencia que, após a explosão, a rosca do 
parafuso fica no porta-empenas do segundo estágio e o corpo do parafuso cai dentro do cone de acopla-
mento do primeiro estágio; assim, a interface entre os estágios fica livre. Tanto no SIII quanto no SIV, são 
seis parafusos explosivos que desempenham a função estrutural e de separação. A diferença entre os dois 
está apenas nas dimensões, já que as cargas estruturais na interface de separação do SIV são maiores.

Ogiva ou coifa
A ogiva tem o papel aerodinâmico fundamental de abrir caminho na massa de ar que se opõe ao 

avanço do foguete. A ponta da ogiva é exposta a temperaturas da ordem de 600 ºC. Essa temperatura, 
chamada de temperatura de estagnação, decresce rapidamente ao longo da superfície externa da ogiva até 
atingir o nível da região cilíndrica. Uma solução técnica usual para dotar a ogiva de capacidade térmica é 
produzir a ponta da ogiva em material ablativo. Na figura 3.17, são ilustradas duas situações.

            
Figura 3.17 Duas soluções de ponta de ogiva
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A da esquerda é usada no SONDA III e pode ser inteiramente em aço inox ou em material ablativo 
com um inserto para rosqueamento no topo da ogiva. A concepção da direita é utilizada no VLS-1, em 
que é empregado material ablativo (fibra de quartzo e resina fenólica). A ponta, sendo uma peça inteiriça, 
é presa apenas a uma das semicoifas.

Nos foguetes de sondagem, são empregadas pontas ejetáveis para permitir a realização de experi-
mento na fase não atmosférica do voo. O primeiro experimento de controle de atitude de uma carga útil 
no Brasil utilizou esse recurso. Para mais detalhes, veja o histórico do foguete SONDA III, neste mesmo 
capítulo.  

A ponta pode também ser constituída de material mais pesado que o necessário para fins de ajuste 
da margem estática.

Em alguns experimentos, os equipamentos situados no interior da ogiva precisam ser expostos, 
acima da atmosfera. Portanto, são empregadas ogivas ejetáveis para esse fim. A ejeção pode ser lateral, 
por desfolhamento, ou frontal. A ejeção lateral é ilustrada na figura 4.17, na qual é simulada a abertura 
da Coifa Principal do VLS-1. 

Após a separação frontal da coifa, não há risco de colisão com a carga útil na fase fora da atmos-
fera, porque a carga útil não tem propulsão e o arrasto é insuficiente para frenar os corpos durante os 
minutos de voo balístico. Nos casos em que a coifa ejetada frontalmente se torne obstáculo visual ou 
eletromagnético para os experimentos, então é necessário utilizar recurso adicional que tire a coifa da 
trajetória da carga útil. Para tanto, pode ser empregado um jato assimétrico de gás frio ou um iô (veja a 
seção 5.5). 

O corpo da coifa pode ser feito em alumínio, aço inox ou em fibras e tecidos orgânicos. No caso 
do alumínio, é necessário recobri-lo com material isolante térmico.  

Rede elétrica
As redes elétricas dos foguetes de sondagem estabilizados aerodinamicamente são em geral sim-

ples, no que se refere ao foguete. A carga útil é bem mais complexa, mas é autônoma em relação ao 
restante do foguete.

As funções elétricas do foguete restringem-se, nesses casos, à ignição dos motores principais e à 
realização dos eventos de separação de estágios e da carga útil. A monitoração e a transmissão de dados 
de funções elétricas do foguete podem ser realizadas também pela carga útil, o que requer entendimento 
com seu proprietário. 

Note-se que esse tipo de foguete não é equipado com sistema de terminação de voo. Portanto, a 
rede elétrica prescinde das funções de segurança. No entanto, na fase de desenvolvimento, é aplicado o 
sistema, cuja ação é telecomandada de solo.  Cogita-se aplicar o sistema de terminação de voo no CLBI, 
em razão do aumento de moradias em torno do campo.

O comando de ignição do primeiro estágio é originado de solo. É comum emendar os fios que vêm 
do solo com os fios dos eletropirotécnicos de ignição do motor do primeiro estágio. Na decolagem, essa 
emenda é rompida.

Os comandos elétricos de separação de estágios e ignição dos motores superiores podem ser dados, 
por exemplo, com os seguintes recursos:

n temporizadores. Quando o funcionamento dos motores é repetitivo dentro de uma tolerância co-
nhecida, é possível acionar temporizadores na decolagem do veículo, de modo que os comandos elétricos 
sejam liberados ao fim de cada tempo programado;

n acelerocontatos. O SONDA III utilizava esse sistema, que é oriundo da cultura francesa. Trata-se 
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de dispositivo eletromecânico sensível à aceleração longitudinal do foguete. Atingida aquela aceleração, 
massas movimentam-se e fecham o circuito que emite o comando elétrico de separação de estágios, e 
também é acionado um retardo químico que dá início à ignição do segundo estágio. Esse sistema baseia-
-se na aceleração típica do foguete da fase em que ocorreu a extinção do motor do primeiro estágio. 
Note-se que no caso da extinção completa do motor, o foguete se encontra sob o efeito da aceleração da 
gravidade, ligeiramente afetada pelo arrasto;

n acelerômetros. Este sistema requer a presença de acelerômetros a bordo e de um sistema de 
processamento do sinal de aceleração sendo, portanto, sofisticado.   

No caso dos foguetes controlados, a rede elétrica é semelhante àquela dos lançadores de satélites 
e será comentada no capítulo 4.

Rede pirotécnica
Nos foguetes de sondagem estabilizados aerodinamicamente, a exemplo do sistema elétrico, há 

apenas um conjunto de itens pirotécnicos, sem formar uma rede propriamente dita. 
A ignição dos motores é realizada por eletropirotécnicos instalados diretamente no ignitor. Mais 

recentemente no Brasil, passou-se a empregar Dispositivos Mecânicos de Segurança (DMS), que cons-
tituem barreira mecânica contra a propagação da ordem pirotécnica de acendimento dos motores prin-
cipais, ou seja, se o DMS estiver na posição de segurança, ou em segurança, quando o eletropirotécnico 
é acionado, o ignitor não recebe a sua iniciação pirotécnica. O objetivo do DMS é prover segurança 
operacional, ou seja, impedir a ignição dos motores enquanto o foguete estiver ainda sendo operado no 
solo. No momento, os DMS dos foguetes de sondagem são manuais. Isso significa que sua passagem da 
posição de segurança para a condição armada, em que a barreira não existe, é feita manualmente. Sendo 
assim, nos momentos finais de preparação do foguete, um operador retira a barreira junto ao foguete. O 
desenvolvimento do DMS acionado remotamente deverá ocorrer para aumentar a segurança operacio-
nal dos foguetes de sondagem. Note-se que, na operação dos foguetes de sondagem brasileiros, nunca 
incorreu a ignição intempestiva do primeiro estágio. Mesmo assim, conceitualmente, é recomendável o 
uso de DMS.

A ideia do funcionamento do DMS é ilustrada na análise de falha do primeiro voo do VLS-1, no 
capítulo 4.

A pirotecnia da separação de estágios está associada com a concepção mecânica utilizada, que é 
muito variada. No SONDA III e no SONDA IV, a separação de estágios utilizou parafusos explosivos, 
como já comentado. No VS-40, foi utilizada a separação por cinta ejetável, para fins de desenvolvimento 
a ser empregado no VLS-1. 

Na figura 3.18, é esquematizado o sistema de abertura da cinta por meio de atuador pirotécnico. 
A cinta é composta de duas semicintas iguais, mas montadas uma ao contrário da outra de modo que o 
macho e a fêmea do fecho coincidam. Cada semicinta é formada por dois quadrantes circulares unidos 
por um sem-fim articulado em suas extremidades. O sem-fim permite o tensionamento da cinta durante 
a montagem da interface. Nas extremidades livres, estão o lado “macho” e o lado “fêmea” dos fechos da 
cinta, fixados por meio de uma articulação às extremidades dos quadrantes. A figura 3.18 esquematiza 
uma semicinta e uma vista em semicorte do sem-fim. O sem-fim tem furos que permitem a inserção da 
ferramenta de aperto da cinta. Nas extremidades direita e esquerda, estão esquematizados os terminais 
fêmea e macho do fecho. 

Na figura 3.19, é esquematizado o detalhe da abertura do fecho por meio de um atuador pirotéc-
nico. 
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Figura 3.18 Cinta de separação

A cinta é montada tencionada sobre os anéis de interface. O acionamento rápido do atuador piro-
técnico provoca a súbita abertura do fecho e a cinta se autoejeta do veículo.

A figura 3.19 mostra a montagem do fecho antes e durante o acionamento do atuador pirotécnico, 
podendo ser comentado que:

n há dois geradores de gás para fins de redundância. O gás gerado por apenas um deles é sufi-
ciente para empurrar o pistão e abrir o fecho. Observe-se que cada gerador de gás é iniciado por dois ini-
ciadores eletropirotécnicos (não ilustrados), bastando que apenas um deles funcione para que o gerador 
de gás cumpra o seu papel; 

n o pistão é expelido do foguete. Portanto, do ponto de vista operacional, este é um dispositivo 
perigoso, por ser o pistão expelido em alta velocidade, podendo ser fatal se atingir um operador. No 
VLS-1, este sistema é dotado de DMS;

n o impulso gerado no fecho, junto com o efeito de liberação da cinta tensionada, é suficiente 
para ejetar cada semicinta;

n a peça externa do fecho tem uma trava que evita sua abertura devida à vibração e ao escoamento 
aerodinâmico. O atuador pirotécnico exerce força suficiente para romper a trava e abrir o fecho. 

Imagem básica IAE

       
    Conjunto antes do acionamento                                                  Conjunto durante a abertura da cinta

Figura 3.19 Esquema do sistema de abertura do fecho da cinta de separação

Calhas
Em muitas situações é necessário passar o cabeamento elétrico ao longo do motor para ser possível 

estabelecer a comunicação entre equipamentos que estão nos módulos dianteiros e traseiros do estágio. 
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Na fase atmosférica do voo, não é possível expor o cabeamento ao fluxo aerodinâmico, porque este seria 
arrancado e queimado. A utilização de calhas é um recurso para a proteção do cabeamento, de cordões 
detonantes, da tubulação de óleo e de gases. As calhas são feitas em metal ou em fibras orgânicas e se 
estendem sobre todo o comprimento da membrana cilíndrica do motor. Sua fixação ao envelope motor 
é feita por suportes soldados ou colados. Suas extremidades são conectadas a terminais que protegem os 
dutos e condutores até a entrada nos módulos adjacentes ao motor. Utilizam-se sempre calhas dispostas 
diametralmente opostas sobre o motor para manter a simetria geométrica do veículo, diminuindo o rola-
mento parasítico gerado pelo escoamento aerodinâmico. Esse arranjo também colabora com o equilíbrio 
estático e dinâmico. Como tudo o que passa pelas calhas é redundante, então é natural que as linhas 
redundantes fiquem em calhas separadas. 

A figura 3.20 ilustra uma solução de calha em corte transversal, em que as bases de borracha 
são vulcanizadas ao longo de duas geratrizes opostas do envelope motor. Os suportes da calha também 
participam do processo de vulcanização. A calha é fixada aos suportes por parafusos que se rosqueiam a 
porcas flutuantes presas nos suportes. Os cabos elétricos e dutos são fixados aos suportes das calhas por 
meio de apoios moldados de borracha.

Figura 3.20 Calha

Os terminais de calha dianteiros devem ser cobertos com isolante térmico porque constituem obs-
táculo ao escoamento aerodinâmico. No VLS-1, as calhas são produzidas em tecido de carbono impreg-
nado com resina orgânica. Portanto, devem ser metalizadas (leia sobre metalização no capítulo 4), ou 
seja, tornadas condutoras elétricas para não acumularem eletricidade estática durante a operação no solo 
e em voo.

3.2 Foguetes de sondagem brasileiros 
A família de foguetes SONDA contou com uma filosofia de desenvolvimento baseada no apro-

veitamento de motores qualificados anteriormente, compondo estágios superiores do veículo subse-
quente. Dessa forma, o motor S20 do SII está no segundo estágio do SIII; o motor S30 do primeiro 
estágio do SIII está no segundo estágio do SIV. O motor do primeiro estágio do SIV teria sua aplicação 
no futuro lançador de satélites VLS-1. Passa-se a detalhar cada veículo, tomando como base as seguin-
tes convenções:

n a carga útil liga-se ao módulo de serviço do foguete;
n o ambiente de microgravidade pode ser atingido acima de 90 km; e
n o comprimento do motor é tomado entre o plano de saída da tubeira e o plano de interface com 

o ignitor.
3.2.1 SONDA II
Seu primeiro voo ocorreu em abril de 1970, quando os técnicos envolvidos estavam adquirindo 

os conhecimentos fundamentais do ramo. A disponibilidade de materiais de fabricação mecânica e ele-
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trônica era escassa no país. Da mesma forma, os meios de produção eram limitados para fins espaciais. 
A cadência de lançamentos é mostrada na figura 3.21. Foram lançados 61 veículos, sendo que o último 
ocorreu em agosto de 1996. Os pontos sobre o eixo horizontal indicam que não houve voo no ano cor-
respondente.

Imagem Jorge Amery

Figura 3.21 Cadência de voos do SONDA II

O aspecto externo do veículo é mostrado na figura 3.22.
Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.22 Aspecto do SONDA II

O porta-carga tem uma tampa desmontável que permite o acesso ao cabeçote do ignitor no mo-
mento de armação do motor. Nesse veículo, a armação consiste em torcer as pernas dos fios provenientes 
do painel de disparo instalado na casamata com os fios do eletropirotécnico. Os fios do painel de disparo 
ficam em curto para essa operação. Acima do porta-carga está a carga útil, ocupando as seções cilíndrica 
e cônica, se necessário. 

As características principais do SONDA II são:
Tabela 3.1 Dados do SONDA II

O SII permitiu inúmeros desenvolvimentos e investigações úteis para os próximos veículos, dentre 
os quais podem ser citados os seguintes exemplos:

n desenvolvimento de diversas formulações de propelentes;

Motor S20
Diâmetro externo (mm) 300
Tempo de ação (s) 22
Comprimento (mm) 2984
Massa de propelente (kg) 237
Masse estrutural (kg) 96
Empuxo no vácuo (kN) 32

Veículo com carga útil de 49Kg
Massa na decolagem (kg) 382
Comprimento total (mm) 4534
Apogeu (km) 96
Tempo de microgravidade (s) 70
Número de voos 61
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n investigação de diversos formatos de grão de propelente;
n investigação da aplicabilidade de materiais estruturais para as empenas, módulos de equipa-

mentos e coifas; 
n investigação da aplicabilidade de materiais isolantes térmicos para uso externo ao veículo e 

interno aos motores; e
n preparação de pessoal para as operações de lançamento.  
3.2.2 SONDA III
O desenvolvimento do SIII teve início em 1970, sendo seu primeiro lançamento em fevereiro de 

1976, em que o segundo estágio era inerte (sem propelente ativo). Em setembro, ocorreu o lançamento 
com o veículo completo (Dolinsky, 1992). Até 2001, foram realizados trinta voos, com o lançamento de 
variadas cargas úteis nacionais e estrangeiras. O último voo ocorreu em maio de 2002. 

A condução desse projeto se fez em bases mais avançadas que o SII, pelo engenheiro Jayme Boscov, 
que havia regressado ao Brasil após nove anos de trabalho no desenvolvimento de foguetes na França.

As principais conquistas alcançadas com esse veículo foram:
 n desenvolvimento do propulsor do primeiro estágio, com 557 mm de diâmetro. O tratamento 

térmico do envelope motor passou a ser feito na Wotan, no Rio Grande do Sul. A empresa ainda hoje 
dispõe de forno vertical, mais propício, por induzir menos deformações que os fornos horizontais; 

n desenvolvimento e produção do respectivo bloco de propelente;
n projeto aerodinâmico de uma configuração mais complexa, envolvendo dois jogos de empenas. 

As empenas do segundo estágio são necessárias porque a separação ocorre dentro da atmosfera. Sem elas, 
o segundo estágio seria estaticamente instável;

n desenvolvimento do sistema de separação de estágio (parafusos explosivos);
n desenvolvimento de equipamentos eletrônicos, para permitir o monitoramento do comportamen-

to do veículo em voo;
n desenvolvimento de itens pirotécnicos. 
Seu aspecto externo é mostrado na figura 3.23.

Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.23 Aspecto do SONDA III

A cadência de voos do veículo é dada na figura 3.24.
Imagem Jorge Amery

Figura 3.24 Cadência de voos do SONDA III
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Suas características principais são:
Tabela 3.2 Dados do SONDA III

A versão M1 utilizava o propulsor S23 no segundo estágio, menor 1294 mm que o propulsor S20, 
para que o veículo não mudasse muito sua aerodinâmica e não produzisse um carregamento estrutural muito 
elevado no plano de separação de estágios, porque teria missões com cargas mais longas e mais pesadas.

O SIII realizou voos importantes para os desenvolvimentos tecnológicos e científicos nacionais, ao 
transportar experimentos do INPE e de parceiros internacionais. Em particular, o experimento Instrumen-
tação gerou muitos frutos que merecem registro. O desenvolvimento da família de cargas úteis do projeto 
Instrumentação foi realizado no próprio IAE, com o objetivo principal de controlar em atitude um corpo 
no espaço. Essas ações seriam precursoras para o futuro controle de atitude dos foguetes. O controle em 
atitude da carga útil se fez por meio de seu apontamento solar. Para tanto, a carga útil era equipada com 
os seguintes sistemas:

n sensores ópticos para os apontamentos grosso e fino;
n sistema de gás frio (nitrogênio) para a geração do torque de controle; 
n rede elétrica de controle, para processar as informações dos sensores ópticos e comandar o siste-

ma de gás frio, obtendo assim o apontamento desejado; 
n sistema de telemetria para processamento e envio ao solo das informações de bordo; e 
n sistema de recuperação da carga útil no mar. 
Em linhas gerais, o funcionamento do sistema é descrito a seguir:
n após a separação do segundo estágio, era ejetada a ponta da coifa para liberar a visada do sensor 

solar de apontamento fino. Também eram liberadas as proteções dos quatro sensores de apontamento 
solar grosso instalados na região cilíndrica da carga útil;

n o sistema de controle passava a ler a resposta dos sensores de apontamento grosso e comandava 
a abertura de válvulas de gás frio. Os jatos de gás criavam torques em torno do cg da carga útil e a mo-

SIII SIII M1
Motor do primeiro estágio S30 S30

Diâmetro externo (mm) 557 557
Tempo de queima (s) 29 29
Comprimento (mm) 3488 3488
Massa de propelente (kg) 864 864
Massa estrutural (kg) 347 347
Empuxo no vácuo (kN) 95 95

Motor do segundo estágio S20 S23
Diâmetro externo (mm) 300 300
Tempo de queima (s) 22 10,3
Comprimento (mm) 2984 1630
Massa de propelente (kg) 249 114
Massa estrutural (kg) 94 71
Empuxo no vácuo (kN) 32 24

Veículo com carga útil de 60 kg
Massa na decolagem (kg) 1615 1456
Comprimento total (mm) 6717 5423
Apogeu (km) 700 500
Tempo de microgravidade (s) 750 600
Número de voos 23 6
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vimentavam angularmente até que as leituras dos quatro sensores solares se tornassem iguais, dentro do 
nível de erro daqueles sensores;

n atingida aquela situação, o sensor fino já passava a ver o Sol. Daí em diante o controle passava 
a se basear somente na leitura deste último sensor, e a carga útil prosseguia voando apontada para o Sol, 
até a reentrada na atmosfera e até o esgotamento do reservatório de gás frio;

n após a reentrada na atmosfera, era liberado o sistema de paraquedas e eram ejetados marcadores 
de água para facilitar a identificação do ponto de impacto da carga no mar na busca pelo Bandeirante de 
Patrulha da Marinha. Este avisava a corveta da Marinha sobre a posição exata da carga, que finalmente 
era resgatada e analisada em laboratório. 

A Instrumentação 04, que cumpriu sua missão com sucesso em 23 de agosto de 1979, encontra-se 
em exposição no Memorial Aeroespacial Brasileiro (MAB).  

3.2.3 SONDA IV
O SONDA IV foi um foguete biestágio, com controle do vetor empuxo no primeiro estágio. Seu 

papel primordial foi a capacitação do país nas tecnologias a serem empregadas no lançador de satélites, a 
ser desenvolvido dentro da visão da MECB. Os seguintes desafios tecnológicos deveriam ser vencidos:

n produção do propulsor sólido de um metro de diâmetro (envelope metálico, proteções térmicas, 
ignitor, instalações para o carregamento do motor). Essa meta obrigou o estabelecimento de uma nova 
usina de propelentes. O local escolhido foi uma área vizinha a uma pedreira explorada pelo CTA, distante 
cerca de 20 km de seu campus, no município de Jacareí. O relevo e as dimensões da área favoreceram o 
aspecto de segurança em caso de explosões, além de permitirem a implantação do banco de ensaios em 
solo de motores sólidos;

n controle do vetor empuxo por injeção secundária, produzindo capacidade de controle do veículo 
em arfagem e guinada. O desenvolvimento do sistema de injeção secundária foi comprado na Alema-
nha, na empresa Messerschmit Bölkow – Blohm (MBB), tendo o contrato se iniciado em novembro de 
1978;

n coifa com segmento de cone invertido. Foi idealizada essa geometria porque se admitiu que a 
coifa com um metro de diâmetro não ofereceria volume suficiente para os satélites da MECB;

n controle de rolamento com micropropulsores auxiliares. Esse sistema completaria a capacidade 
de controle do veículo em rolamento;

n lançamento a partir de plataforma, ou seja, decolagem vertical.
Foram realizados quatro lançamentos do SIV no Campo de Lançamentos da Barreira do Inferno 

(CLBI), sendo o primeiro em 21 de novembro de 1984 (Operação Parangaba) e o último em 28 de março de 
1989 (Operação Rio de Janeiro). Durante esse período, o engenheiro José Bosco da Silveira  liderou o desen-
volvimento da junta flexível para a tubeira móvel do motor S30. Realizados testes em solo, decidiu-se que o 
segundo estágio do SONDA IV utilizaria esse sistema, o que de fato ocorreu com sucesso. Isso possibilitou 
o desenvolvimento das tubeiras móveis dos motores S43 e S40 a serem empregados no VLS-1. 

A figura 3.25 ilustra o veículo e são fornecidos dados básicos de constituição e desempenho na 
tabela 3.2.

Imagem básica IAE

Figura 3.25 Aspecto do SONDA IV
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Nota-se, em cada empena do primeiro estágio, a presença de um apêndice que constituía uma ca-
renagem para um micromotor sólido. Em duas empenas opostas, os micromotores atuavam no controle 
de rolamento da fase propulsada do primeiro estágio. O propelente queimava lentamente em “cigarro” 
(a superfície livre é a base circular do propelente cilíndrico; o propelente é consumido como se fosse um 
cigarro) e a tubeira era inclinada. Os micromotores eram montados sobre rolamentos e acionados por um 
motor elétrico de passo. Na posição neutra, o plano de simetria dos divergentes ficava alinhado com o 
plano das empenas em que estavam montados. Dessa forma, as linhas de ação de seus empuxos ficavam 
no plano das empenas e não geravam torque de rolamento no foguete. Quando era necessário torque de 
rolamento, os motores eram girados em direções opostas. No final de queima do primeiro estágio, esses 
micromotores eram comandados para induzir o rolamento do foguete antes da separação de estágios. Nas 
empenas situadas no plano ortogonal, ficavam alojados retropropulsores de afastamento do primeiro es-
tágio. Os dois micromotores eram montados no sentido oposto ao do motor principal. Na separação de 
estágios, eram ejetadas as pequenas coifas que cobriam as tubeiras dos retrofoguetes, e estes eram então 
iniciados, gerando empuxo no sentido de afastar o primeiro estágio em relação ao segundo estágio.

Tabela 3.3 Dados do SONDA IV

3.2.4 SONDA IIIA
O projeto do Veículo Lançador de Microsatélites (VLM) levou ao desenvolvimento do motor 

S33, a ser usado no quarto estágio. Pensou-se então na possibilidade de ampliar a utilização desse motor, 
criando um foguete de sondagem que o empregasse. Assim nasceu o SIIIA, composto do motor S30 no 
primeiro estágio e do motor S33 no segundo estágio, conforme ilustra a figura 2.26:

Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.26 Aspecto do SONDA IIIA

Em 2002, foi completada a qualificação do motor S33. O desempenho previsto para o foguete é 
apresentado na tabela 3.4. 

O veículo teria desempenho semelhante ao do SIII, mas com maior volume disponível para a carga 
útil. Inicialmente não se cogitava a necessidade de empenas no segundo estágio. No entanto, a separa-
ção ocorre ainda sob pressão dinâmica e o segundo estágio é aerodinamicamente instável. Optou-se por 
acrescentar as empenas, de modo que a rotação induzida e a margem estática inicial garantissem um voo 
estável.

Motor do primeiro estágio S40
Diâmetro externo (mm) 1007
Tempo de ação (s) 40
Comprimento (mm) 5041
Massa de propelente (kg) 4244
Massa estrutural (kg) 1028
Empuxo no vácuo (kN) 254

Veículo com carga útil de 513 kg
Massa na decolagem (kg) 7270
Comprimento total (mm) 11000
Apogeu (km) 700
Número de voos 4
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O primeiro protótipo do SONDA IIIA teve sua fabricação mecânica concluída, mas não foi auto-
rizado seu lançamento. 

Tabela 3.4 Dados do SONDA IIIA    

3.2.5 VS-30
Esse veículo compõe-se do primeiro estágio do SIII, sem o cone de acoplamento. A carga útil é 

acoplada diretamente ao flange dianteiro do motor S30. Todos os seus voos, até o quinto veículo, foram 
solicitados pela Base Móvel de Foguetes (MORABA), responsável pela carga útil. Dois voos partiram do 
Campo de Andoya (Noruega). Apesar de sua simplicidade, o bom funcionamento do motor S30 demonstra 
capacidade de desenvolvimento e produção com qualidade de itens de conteúdo tecnológico, no cenário 
internacional. O aspecto externo do VS-30 e alguns de seus dados são mostrados na figura 3.27 e na tabela 
3.5 respectivamente.

Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.27 Aspecto do VS-30

Tabela 3.5 Dados do VS-30

A MORABA também criou o VS30/Orion, pela adição de um segundo estágio movido pelo motor 
Improved Orion. Voos no Brasil e no exterior foram realizados com sucesso. No entanto, em setembro 
de 2013, em Andoya, ocorreu a fragmentação do inserto de grafite no momento da ignição do motor S30. 
Disso resultou jato assimétrico, o que produziu trajetória perigosa para a cidade de Andenes. Logo após 
a ignição, o divergente foi ejetado e em seguida o cárter também. A carga útil e o motor Orion caíram na 
entrada do porto de Andenes. Foi o primeiro voo com falha no motor S30 no exterior.

3.2.6 VSB-30
O VSB-30 é fruto da proposta do DLR em substituir o Skylark 7, no programa de microgravidade 

europeu. O veículo de origem britânica atendia o programa TEXUS e já havia lançado quarenta e uma 

Motor do primeiro estágio S33
Diâmetro externo (mm) 655
Tempo de ação (s) 42
Comprimento (mm) 1265,9
Massa de propelente (kg) 340
Massa estrutural (kg) 153
Empuxo médio no vácuo (kN) 21,8

Veículo com carga útil de 289 kg
Massa na decolagem (kg) 1968
Comprimento total (mm) 7365
Apogeu (km) 218
Tempo de microgravidade (s) 305

Veículo com carga útil de 300 kg
Massa na decolagem (kg) 1508
Comprimento total (mm) 8525
Apogeu (km) 140
Tempo de microgravidade (s) 220
Número de voos 5
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cargas com sucesso. No entanto, sua fabricação foi descontinuada, surgindo então a necessidade de um 
substituto. Em reunião nas instalações do DLR em Oberpfaffenhofen, em 2000, onde se encontravam 
representantes do IAE, do DLR/MORABA, EADS e do campo sueco de Esrange, foi proposto que o 
Brasil desenvolvesse um foguete com características semelhantes às do Skylark 7, para ser utilizado nas 
mesmas condições. Portanto, as diretrizes para o desenvolvimento do novo veículo foram:

n utilização do motor S30 no segundo estágio;
n desenvolvimento de um booster para produzir um efeito de catapulta no restante do veículo. 

Esse motor foi designado S31 e compôs o primeiro estágio do foguete. Além de participar no desempe-
nho global do foguete, o tipo de propulsão do motor gera alto empuxo inicial em tempo reduzido, com 
o objetivo de impor ao foguete velocidade inicial alta, para torná-lo mais imune à ação dos ventos de 
superfície na dispersão da trajetória e nos pontos de impacto dos motores principais e da carga útil. Essa 
preocupação deve-se aos limites da área de livre evolução, que consideram as fronteiras com os países 
vizinhos. O rápido desenvolvimento do S31 foi possível graças ao bom entrosamento entre as equipes de 
propulsão, engenharia de sistemas e de desenvolvimento de propelente. Esta última aplicou com sucesso 
a experiência adquirida no desenvolvimento de propelentes para mísseis;

n utilização do sistema de impulsão de rolamento (spin up): esse sistema está alojado no módulo 
dianteiro do primeiro estágio e é constituído de três micropropulsores sólidos desenvolvidos para sistema 
semelhante no VLS-1. O conjunto é acionado assim que o veículo perde o vínculo mecânico com o lan-
çador, induzindo rolamento no foguete. O objetivo é acrescentar o benefício da estabilidade dinâmica ao 
da velocidade inicial mais alta, conforme comentado no item anterior;

n ausência de sistema de separação e de afastamento de estágios: a propulsão do primeiro estágio 
mantém os dois estágios solidários. O maior arrasto do primeiro estágio, em relação ao segundo estágio, 
encarrega-se de efetuar a separação, na cauda de empuxo do primeiro estágio. Após alguns voos, passou- 
-se a diminuir o tempo de espera para o início da ignição do segundo estágio, chegando perto da separação 
“a quente”, em que o estágio é ignitado sobre o que está abaixo; 

n o projeto aerodinâmico e o desenvolvimento das empenas e do porta empenas do segundo es-
tágio foram realizados no DLR/MORABA. Essa foi uma boa experiência para ambos os lados, em um 
momento em que o IAE já enfrentava desfalque em suas equipes de projeto.

Durante o desenvolvimento do foguete, o DLR/MORABA solicitou ainda que o temporizador de 
eventos do veículo comandasse a abertura do ioiô e da cinta de fixação da carga útil. 

VSB-30, na figura 3.28 e na tabela 3.4 respectivamente.
Imagem básica IAE

Figura 3.28 Aspecto do VSB-30

Desde o início dos trabalhos, o IAE foi solicitado a preparar a documentação do veículo para que 
fosse possível avaliar formalmente a qualificação dos equipamentos e do foguete. Também seria ne-
cessária a documentação de produção visando à garantia da reprodutibilidade do desempenho nos voos 
operacionais. O engenheiro Eduardo Dore Roda, gerente do VSB-30, encarregou-se da documentação 
citada e satisfez, com elogios, os requisitos impostos pela EADS, empresa responsável pela avaliação da 
qualificação perante a ESA.  
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Tabela 3.6 Dados do VSB-30

O voo de qualificação ocorreu em outubro de 2004, no CLA, e sua primeira missão operacional 
ocorreu em novembro de 2005, quando o VSB-30 V02 decolou de Esrange (Suécia), levando a carga 
TEXUS 42. As referências (Palmerio et al, 2003), (Palmerio et al., 2005) e (Palmerio et al., 2007) dão 
mais detalhes sobre esse veículo.

No dia 12 de abril de 2013, decolou em Esrange o VSB-30 XV17 (mas que corresponde ao 14º 
voo, porque foi designado o XV13 para um voo nacional e o XV14 e o XV15 para voos do experimento 
de reentrada HyFire, a serem efetuados em Andoya) portando a carga útil TEXUS50, que continha quatro 
experimentos de instituições de pesquisa alemãs. Tendo os objetivos sido atingidos com sucesso, o evento 
foi comemorado considerando o número significativo de voos daquela família de cargas úteis científicas. 
Foram convidadas para o evento pessoas que se dedicaram ao desenvolvimento dos vários segmentos 
que compõem a missão. Do Brasil, foram convidados o engenheiro Mauro Melo Dolinsky e o autor deste 
livro. Além disso, a equipe de trabalho brasileira foi constituída pelos seguintes profissionais:

Eduardo Dore Roda – gerente do VSB-30 e responsável pela integração mecânica;
Francisco Antônio Visconti Júnior – responsável pela integração eletrônica;
Heuller Aloys Carneiro Procópio – em treinamento na integração eletrônica;
Júlio Hisashi Miyoshi – responsável pela integração pirotécnica;
Thais Passos França – em treinamento na integração eletrônica.
Naquele período da operação de lançamento, o engenheiro Visconti já estava aposentado pelo 

IAE e trabalhava nas redes elétricas do VLS-1 VSISNAV contratadas à Mectron. A empresa concedeu 
férias ao funcionário, para que ele pudesse ministrar o treinamento em campo dos dois trainees do 
IAE. Esclarece-se que o citado engenheiro conduziu o desenvolvimento da rede elétrica do veículo, 
de vários equipamentos elétricos de bordo, das várias versões do banco de controle, inclusive a que 
fica em Esrange, e dos procedimentos de segurança operacional do sistema elétrico de acionamento 
dos eletropirotécnicos. Os encargos dos participantes não mais vinculados ao IAE e DCTA foram 
assumidos pela MORABA. 

3.2.7 VS-40
O VS-40 surgiu da necessidade de se testar o motor S44, a ser utilizado no quarto estágio do 

VLS-1, em condições semelhantes ao voo neste último veículo. O último estágio de um lançador de 
satélites deve atender a requisitos muito severos quanto à dispersão de seus parâmetros. O motor S44 foi 
desenvolvido para essa finalidade, devendo ter suas características propulsivas e de massa estritamente 

Motor S31
Diâmetro externo (mm) 557
Tempo de ação (s) 14
Comprimento (mm) 2550
Massa de propelente (kg) 650
Massa estrutural (kg) 219
Empuxo no vácuo (máx) (kN) 255

Veículo com carga útil de 400 kg
Massa na decolagem (kg) 2500
Comprimento total (mm) 12583
Apogeu (km) 250
Tempo de microgravidade (s) 350
Número de voos 14
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controladas. As condições ambientais mais atuantes no desempenho do motor são o vácuo e a rotação de 
2,5 rps, em torno de seu eixo. A reprodução desse ambiente no solo é de grande vulto financeiro, espe-
cialmente no que concerne à queima no vácuo. Diante dessa barreira, surgiu a ideia de se efetuar o tiro em 
voo, com a monitoração dos parâmetros propulsivos, via telemetria. O estudo de configuração do veículo 
voltado para tal experimento levou ao primeiro protótipo do VS-40. Também foram incluídos sistemas 
de separação, a serem usados no VLS-1, para ensaio em voo.

Efetuado o primeiro voo e identificado um potencial de interesse no uso do veículo, foram elimi-
nados sistemas desnecessários ao VS-40, para que se tivesse um veículo de fato. O S44 foi mantido como 
propulsor do segundo estágio. Com essa configuração, foi realizado o segundo voo, em 1998. O aspecto 
externo do veículo e alguns de seus dados são mostrados na figura 3.29 e tabela 3.7 respectivamente.

Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.29 Aspecto do VS40

Tabela 3.7 Dados do VS-40

O VS40 não teve demanda de voos, tanto nacional quanto estrangeira. No entanto, em junho de 
2012, um veículo que utilizou seus motores e módulos estruturais decolou de Andoya (Noruega) trans-
portando o experimento europeu SHEFEX II. O experimento SHEFEX (Sharp Edge Flight Experiment) 
é um esforço europeu de desenvolver a proteção térmica externa de veículos que reentrarão na atmosfera 
terrestre, utilizando placas planas de material isolante. O seu primeiro voo ocorreu em outubro de 2005, 
em que o foguete foi constituído de um motor S30 no primeiro estágio e um motor Improved Orion no 
segundo estágio, ou seja, um VS30/Orion. Os resultados científicos foram satisfatórios, e foi autorizado 
o experimento seguinte, o SHEFEX II, em um voo com maior velocidade de reentrada na atmosfera. Foi 
assim concebido um veículo que efetuasse uma fase de voo horizontal a 100 km de altitude atingindo 
Mach 11. A MORABA efetuou os estudos de desempenho e concluiu que a aplicação dos motores S40, 
em sua versão para foguete de sondagem, e do S44 traria o desempenho necessário.

Devido ao porte do veículo, à complexidade da carga útil e à repercussão da missão, houve uma pré-
-integração do veículo completo no lançador em setembro de 2011. A equipe do IAE foi composta de:

Motor do segundo estágio S44
Diâmetro externo (mm) 1009
Tempo de ação (s) 57,3
Comprimento (mm) 1710
Massa de propelente (kg) 814
Massa estrutural (kg) 150
Empuxo no vácuo (máx) (kN) 39

Veículo com carga útil de 500 kg
Massa na decolagem (kg) 6736
Comprimento total (mm) 7390
Apogeu (km) 640
Tempo de microgravidade (s) 760
Número de voos 2
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Nelson Snellaert Tavares: coordenador da produção dos motores e dos subsistemas produzidos no 
Brasil, bem como de sua integração em operações de lançamento;

Lafaiete Moreira Dias: especialista em pirotecnia; e
Josué Moreira: especialista em integração mecânica.
O autor participou desse evento como engenheiro de sistemas.
O voo realizou-se em Andoya, em junho de 2012, com perfeição. Os resultados dos experimentos 

permitiram prosseguir na busca de voos mais ainda representativos, como será comentado na seção sobre 
o veículo VLM-1.

A produção desse veículo teve como pano de fundo uma série de manobras dignas de registro his-
tórico. Quando a MORABA identificou a potencialidade dos motores S40 e S44 para o cumprimento da 
missão do SHEFEX II, havia duas versões do motor S40. Uma era usada no terceiro estágio do VLS-1, 
mas a geometria do bloco é estrelada em todo o seu comprimento, o que proveria baixo empuxo na deco-
lagem e, portanto, baixa aceleração inicial, tornando o foguete sensível aos ventos de superfície. A outra 
versão do S40 era oriunda do SONDA IV, com o segmento trombeta que provê alto empuxo na decola-
gem, mas seu envelope motor tinha interfaces mecânicas por cavalete e não por cinta, o que obrigaria a 
execução de saias com a mesma interface. Havia duas possibilidades de resolver a questão: desenvolver 
um motor em fibra de carbono ou utilizar o envelope motor do S40 do VLS-1, mas carregando o prope-
lente com a geometria trombeta. 

O motor em fibra teria o atrativo da menor massa estrutural, o que aumentaria o desempenho do 
foguete e permitiria a recuperação da carga útil em solo, em Svaalbard. Sabendo que o IAE não teria 
apoio financeiro para desenvolver tal motor e que a MORABA teria sinalizado a possibilidade de finan-
ciar o desenvolvimento, houve entusiasmo por parte do DCTA de que esta fosse a solução adotada. O 
carregamento do envelope motor do VLS-1 com a geometria trombeta foi objeto de estudo dentro do 
IAE, e conclui-se que ela era viável e traria a uniformidade no que se refere ao envelope motor, passando 
a ser o mesmo para o VS-40 e o VLS-1. A tampa traseira seria diferente, para acomodar as diferentes 
tubeiras. Após amadurecimento da questão, a MORABA concluiu que o desenvolvimento do envelope 
em fibra seria impraticável do ponto de vista de obtenção dos recursos financeiros e implicaria período 
de desenvolvimento muito longo. O DCTA alegou que precisaria reservar os envelopes motores S40 
do VLS-1 para o próximo voo do veículo e, portanto, não autorizaria a retirada de um exemplar para o 
SHEFEX II. Foi então aventada a hipótese de se construir os envelope motores em aço maraging, o que 
foi aceito pelo DCTA. Sabia-se que o desenvolvimento do envelope em maraging também não era uma 
solução de curto prazo, porque:

n as chapas de aço deveriam ser importadas, e esse tipo de aço contém alto teor de cobalto, que 
é material estratégico controlado; 

n o IAE deveria desenvolver toda a tecnologia de uso do aço no país, envolvendo os procedimen-
tos de conformação, soldagem e tratamento térmico;

n sabendo ainda que um lote de motores S40 para o VLS-1 estava em fabricação, conseguiu a 
equipe técnica do IAE convencer os dirigentes do DCTA a aceitarem a entrega de um envelope motor 
S40 do VLS-1, que já tinha sido utilizado em um tiro em banco e que não iria voar no VLS-1, para com-
por a missão do SHEFEX II, se o desenvolvimento em maraging não ficasse pronto a tempo.

Como era de se esperar, até o momento desta redação, o envelope motor em maraging não foi 
concluído, mas o lote de novos envelopes em 300M o foi. 

O leitor pode, em um primeiro momento, estranhar o empenho da equipe técnica em prover meios 
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para um experimento europeu. A razão é a mesma que alimentou o desenvolvimento do VSB-30: os 
maiores esforços para a entrega dos itens para o SHEFEX II estavam na fabricação em fase de testes, 
que pouco podiam fazer pelo VLS-1, já que este estava em revisão das redes elétricas. Por outro lado, 
realizações de voos com sucesso são necessárias para manter o ímpeto das equipes, enquanto a tarefa 
maior se desenrolava.  

3.2.8 VS-43
O VS-43 enquadra-se na categoria do TR1A (Japão) e do Castor IVB/MAXUS (EUA/Europa) 

e surgiu para se tornar uma opção nesse mercado, além de promover um desenvolvimento interno ao 
compreender a plataforma de experimentos, esta a cargo do INPE. Houve, por duas vezes (em 1998 e 
em 2000), propostas europeias de desenvolvimento do foguete para substituição do motor Castor IVB, 
produzido pela Thiokol. O projeto não passou da fase de estudo de viabilidade, porque não foi demons-
trado interesse efetivo pelo lado europeu. Nesse aspecto, falhou o lado brasileiro em não levar o projeto 
adiante, porque ele cumpriria os seguintes papéis:

n o esforço de desenvolvimento exercitaria as equipes de projeto, já com poucos encargos do VLS-1;
n o projeto de controle seria proveitoso para o IAE, porque havia a possibilidade de parceria com 

a equipe de controle da SAAB (Suécia);
n vencida a fase de definição preliminar, o lado europeu seria fortemente atraído pela sua utiliza-

ção no projeto MAXUS, mesmo que fosse necessária redução de massa de experimentos; e
n o Brasil teria um veículo que poderia ser modificado para aplicação militar.
Esses fatores não foram suficientes para engajar o IAE, porque suas energias estavam minadas pela 

ausência de ações em favor do Programa Espacial Brasileiro. 
Seguem-se os dados preliminares do veículo e seu aspecto externo, na tabela 3.7 e na figura 3.30 

respectivamente.
Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.30 Aspecto do VS-43

Tabela 3.8 Dados do VS-43

Motor do segundo estágio S43
Diâmetro externo (mm) 1007
Tempo de ação (s) 65
Comprimento (mm) 7378,8
Massa de propelente (kg) 7185
Massa estrutural (kg) 1267
Empuxo no vácuo (máx) (kN) 340

Veículo com carga útil de 700 kg
Massa na decolagem (kg) 8450
Comprimento total (mm) 13617
Apogeu (km) 590
Tempo de microgravidade (s) 675
Número de voos 0
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3.3 Foguetes estrangeiros 
Todos os países com tradição na área espacial tiveram seus foguetes de sondagem. Alguns perde-

ram o interesse no seu uso por utilizar outras formas de realização de experimentos na atmosfera. A 
França é um desses países que favorecem o uso de balões. Alguns veículos são esquematizados na figura 
3.31, para fins de comparação com foguetes brasileiros, conforme consta em Boscov (1998).

Seguem alguns comentários a título de curiosidade:
n os motores Nike e Orion (EUA) são oriundos de aplicações militares e hoje são excedentes de 

guerra. Esses motores não são mais fabricados, estando seus estoques em declínio. O motor Improved 
Orion ainda está em uso no programa europeu de pesquisas espaciais. As vantagens de seu uso são a 
confiabilidade, mesmo depois de mais de trinta anos de estocagem e baixo custo. Sua principal desvan-
tagem é a alta aceleração imposta à carga útil, devido ao curto tempo para queima do propelente, típico 
da aplicação militar;

n o motor Castor IVB, do foguete Aries, tem sido utilizado na Alemanha no programa MAXUS 
de experimentos científicos de medidas físicas na atmosfera e de microgravidade. O motor é fabricado 
pela Thiokol (EUA). Embora a empresa aceite encomendas, é necessário um lote mínimo, o que pode ser 
um problema se não puder haver aproveitamento de produção para o governo americano;

Imagem básica Jorge Amery

Figura 3.31 Foguetes de Sondagem 

n a família Black Brant é de origem canadense e tem sido utilizada por vários países, com lança-
mentos em vários pontos do mundo. Seu principal cliente são os EUA;

n a família Skylark é de origem britânica. O Skylark 7 foi utilizado no programa TEXUS, mas sua 
produção foi encerrada, conforme já informado nos comentários sobre o VSB-30;

n o TR1A, ilustrado na figura 3.32, é de procedência japonesa. Foram realizados sete voos, levan-
do experimentos de microgravidade. Houve um momento em que o Japão esteve à procura, no mercado 
internacional, de um lançador que tivesse um custo mais baixo e que cumprisse a missão desejada. O 
Brasil foi consultado, em 1999, sobre a possibilidade de desenvolver o foguete completo, inclusive a 
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infraestrutura (bus) dos experimentos embarcados, e estava propenso a aceitar a proposta, mas as conver-
sações foram interrompidas pelo lado japonês, por motivo desconhecido.    

Imagem JAXA digital archives

Figura 3.32 Aspecto do TR1A e sua carga útil

Na figura 3.33, é apresentada uma comparação de desempenho entre vários foguetes de sondagem 
(Boscov, 1998).

Imagem Jorge Amery

Figura 3.33 Foguetes de sondagem: apogeu vs. massa de carga útil

O preço de lançamento com foguetes de sondagem é difícil de apurar, considerando que:
n em muitos casos, o lançamento conta com subsídio governamental;
n em alguns casos, o preço da carga útil é alto em relação ao do veículo;
n alguns foguetes utilizam motores de mísseis desativados, constituindo uma solução barata, até 

que o estoque seja consumido.
n alguns preços correntes no mercado, na década de 1990, eram:
– TR1A: a operação de sete veículos custou ao Japão US$20M cada;
– Castor IVB: cerca de US$2,0 M, incluindo o motor equipado com o sistema de controle do em-

puxo, saia traseira e empenas. A carga útil MAXUS tem seu preço em separado da ordem de dezenas de 
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milhões de euros;
– os foguetes nacionais não têm um preço de mercado estabelecido. Os preços cobrados, quando 

cobrados, são parciais porque não cobrem a engenharia e a administração da produção. Os voos têm sido 
mais uma parceria, em que as partes dividem custos e benefícios do lançamento. 

3.4 Operação de lançamento do foguete de sondagem
Tratemos inicialmente da operação de lançamento de foguetes de sondagem estabilizados aerodi-

namicamente. Nesse caso, a operação simplifica-se no que se refere ao foguete, no qual a rede elétrica 
do foguete é simples, porque só necessita de comandos de ignição e separação de estágios. Quando os 
sistemas do foguete já efetuaram mais de dez voos bem-sucedidos, a telemetria de parâmetros de seu fun-
cionamento não é aplicada ou se utilizam canais livres da carga útil. É prática internacional de segurança 
de voo que os foguetes estabilizados aerodinamicamente não utilizem sistema de terminação de voo. Em 
alguns casos, quando algum estágio voa ativo em camadas altas da atmosfera, a segurança de voo impõe 
o sistema de terminação, em função do local sobre o qual o voo ocorre. 

A operação de lançamento pode se alongar em função dos seguintes fatores:
n integração e testes dos experimentos alocados na carga útil. Os experimentos em biologia re-

querem muitos cuidados e troca do espécime caso seu período de validade seja ultrapassado em razão de 
demora na cronologia de lançamento por fatores a serem mencionados a seguir;

n os experimentos de física da atmosfera ou de fenômenos espaciais dependem do acontecimento 
das condições necessárias para a realização dos experimentos. Nesses casos, é comum adiar o lançamen-
to dia após dia;

n a segurança de voo é um fator de adiamento do voo, em função de invasões dos espaços terrestre, 
marítimo e aéreo. Os barcos pesqueiros são frequentes invasores das áreas interditadas, o que obriga a 
intervenção da guarda costeira; 

n as condições climáticas também afetam a decolagem, em função do regime de ventos de super-
fície, do cisalhamento do vento e das chuvas; e

n quando há resgate da carga útil no mar, é preciso que sua superfície esteja calma para que a 
carga útil flutue por tempo suficiente e as equipes de resgate marítimo ou aéreo tenham condições de 
aproximação.

Quando o foguete é estabilizado pelo sistema de controle, sua operação é bem mais laboriosa 
porque:

n a rede elétrica de controle é complexa;
n é necessário o emprego de sistema de terminação de voo, para o caso em que o sistema de con-

trole falhe;
n a rede telemetria é necessária para que se tenham dados para uma eventual análise de falha do 

foguete; e
n a pirotecnia é mais complexa para atender à necessidade da terminação de voo.
Portanto, esse tipo de operação demanda mais pessoal especializado, maiores esforços de integra-

ção, testes e rastreio do voo. Se o foguete é controlado, provavelmente sua carga útil é que suscitou a 
necessidade, e por sua vez sua, complexidade requer maior trabalho em sua preparação para voo. Logo, 
uma operação desse porte tem maior duração e se faz com revezamento de equipes.

Uma operação de lançamento pode ter custo elevado em função dos seguintes fatores:
n o campo de lançamento passa a operar em regime contínuo, sendo comuns lançamentos noturnos 

ou no alvorecer. Dependendo da legislação trabalhista local, o pessoal participante recebe indenização 
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específica nessas condições de trabalho;
n as equipes responsáveis pelo foguete e pela carga útil são originárias de outros locais do país e de 

outros países. Portanto, a cada dia deve ser pago o correspondente ao volume de diárias;
n há campos de lançamento que cobram diária pelo período da operação; 
n o transporte do foguete, da carga útil, do ferramental e das equipes técnicas até o campo de 

lançamento;
n os meios de resgate da carga útil, envolvendo equipes e o seu transporte, tais como embarcações, 

aviões, helicópteros, suas tripulações, homens-rã;
n os meios de vigilância da zona não protegida antes do lançamento. No Brasil, recorre-se a equi-

pes da Marinha que operam com o Bandeirante Patrulha, tanto para o esclarecimento da zona não prote-
gida, bem como para a primeira visualização da carga útil sobre o mar; e

n em algumas operações em Alcântara, um helicóptero da FAB fica de prontidão, para eventual 
transporte de feridos. 

O assunto é complementado no capítulo 4, no que se refere aos campos de lançamento.
Um item que merece destaque é o lançador do foguete que possibilita a execução das seguintes 

tarefas:
n sustentação dos estágios do veículo;
n integração final dos estágios;
n integração final da carga útil ao veículo; 
n elevação do veículo para simulações de lançamento e testes que precedem o lançamento;
n ajuste da elevação e do azimute de lançamento do veículo; e
n abrigo do veículo durante as fases de integração e testes.
Tanto no CLBI quanto no CLA, é utilizado o chamado lançador universal que permite o lançamen-

to de foguetes de sondagem de diferentes portes, tais como o SII, SIII, VS-30, VSB-30, VS-40 e outros. 
Para tanto, basta trocar os trilhos sob os quais os foguetes são integrados.  Essencialmente, o lançador é 
constituído de uma coluna e uma haste. A coluna sustenta toda a estrutura no solo e abriga motores de 
posicionamento da haste. A haste é uma estrutura rígida que aloja:

n  os trilhos e suas placas de fixação;
n os umbilicais elétricos do foguete e da carga útil. Pode abrigar também umbilicais de ar- 

-condicionado.
A figura 3.34 mostra o SONDA III no lançador universal.
A participação em campanhas de lançamento em Andoya (Noruega) chamou a atenção para algu-

mas facilidades que foram introduzidas no lançador universal do CLA:
n acionamento remoto do lançador a partir da casamata. Essa melhoria favorece a segurança 

operacional, eliminando operações do lançador na presença do foguete. Após a calibração do sistema de 
servoatuadores, a precisão de posicionamento do foguete para lançamento é maior, constituindo assim 
benefício adicional;

n sustentação da carga útil. Cargas úteis longas e/ou pesadas devem contar com um apoio ou uma 
sustentação enquanto o foguete está na horizontal, para não solicitar excessivamente a junção estrutural 
com o foguete. Em Andoya, são utilizadas hastes articuladas que sustentam a carga útil e que se abrem 
por sistema hidráulico quando o foguete está na elevação de lançamento;

n devido à inclemência do inverno na Noruega, o lançador fica totalmente protegido durante a 
preparação do foguete. O teto do abrigo se abre para que a haste possa ser elevada. No CLA, foi adotada 
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solução mais simples em que o abrigo (shelter) protege o foguete da chuva, sendo posicionado e retirado 
ao deslizar sobre rodízios e sendo tracionado por uma empilhadeira. Em Esrange (Suécia), o lançador 
tem um conceito bastante diferente. Em razão do regime de ventos e da proximidade das fronteiras com 
a Noruega e a Finlândia, a elevação do lançador deve ser maior (cerca de 88º) do que aquelas utilizadas 
na Noruega e no Brasil (cerca de 86º). Além disso, o foguete desliza sobre três trilhos distribuídos a cada 
120º em torno do foguete. O lançador fica permanentemente coberto por um abrigo cônico como um 
vulcão, sendo que o foguete sai pelo que seria a cratera. O site do campo permite que se assistam a filmes 
de lançamentos que ilustram a descrição.

Figura 3.34 O SIII no lançador universal
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Capítulo 4: Lançadores de satélites
O avanço tecnológico tem permitido à humanidade aumentar a sofisticação de suas criações, am-

pliando sua capacidade de decisão e substituindo o ser humano em tarefas cada vez mais complexas. 
Em algum ponto da estirpe dos robôs, encontram-se os lançadores de satélite. Sua função é específica: 
colocar um objeto em determinado ponto do espaço, com uma determinada velocidade, dentro de uma 
precisão especificada, requisitos que nada têm de inocentes, bastando evocar o número de insucessos 
registrados na crônica espacial. Assim como o homem difere em vários pontos da Terra, seus artefatos 
têm etnia. É curioso constatar como a cultura e condicionantes de um povo se refletem na concepção e 
execução de seus foguetes. Os russos destacam-se nas áreas de controle e propulsão, baseados em mode-
los matemáticos elaborados e em exaustivos ensaios em laboratórios. O projeto valoriza a confiabilidade 
e despreza cuidados com o acabamento e a aparência, se estas não forem funcionais. Seus lançadores são 
concebidos para serem transportados totalmente integrados, por linha férrea, até o campo de lançamento. 
Os lançadores franceses e americanos primam pela otimização estrutural, pela sofisticação dos métodos 
de fabricação e pela eletrônica embarcada. O Ariane é concebido de forma a ser transportado, em módu-
los, por navio até o campo de lançamento. O Shuttle pode ser transportado no dorso de um Boeing 747, 
entre as duas pistas de pouso. Essa variedade de concepções tende a se fundir em menor diversidade, 
em consequência da crescente otimização dos veículos, quando todas as ideias esbarram nas mesmas 
leis físicas. Outro fator de homogeneização, ou de miscigenação, é a iniciativa transnacional, que forma 
parcerias cada vez mais abrangentes. O exemplo pioneiro foi a construção dos veículos da família Ariane, 
somando as melhores competências de cada país participante. Espera-se que todos os grandes empreen-
dimentos do futuro consolidem essa comunhão tecnológica, científica e econômica. 

No corpo de um foguete podem ser identificados os análogos a pele, esqueleto, músculos, nervos 
e cérebro. Como nos seres animados, os foguetes têm seu lado invisível que comanda as funções do 
corpo, com uma capacidade de decisão. O aplicativo de bordo, ou software de bordo, desencadeia a ló-
gica de seu comportamento. O aplicativo é executado pelo computador de bordo, cujo processamento é 
transmitido ao veículo pelo sistema elétrico. Este sistema pode ser simples em um foguete de sondagem 
controlado, mas pode ser constituído de computadores redundantes executando um complexo software 
de gerenciamento, no caso de lançadores comerciais. 

Apesar do nível de qualidade necessário ao funcionamento de um foguete, seus projetistas espe-
cificam o máximo de materiais e equipamentos padronizados por limitações econômicas e para facilitar 
o processo de procura no mercado. Ainda assim, muitos materiais e equipamentos são desenvolvidos 
especificamente para atender aos requisitos do projeto. Muitos desses itens (é usual empregar o termo 
hardware para qualquer item, ou conjunto de itens, mecânicos ou elétricos) passam a ser empregados em 
situações menos exigentes, mas de grande produção, levando a consideráveis reduções de custo devido 
à economia de escala. Exemplos clássicos são as fibras orgânicas de vidro, carbono e aramida que hoje 
encontram aplicações no dia a dia. Essa transferência de conhecimento e o estímulo ao crescimento eco-
nômico constituem um poderoso argumento em favor da atividade espacial. 

Neste capítulo, o leitor verá como a experiência com os foguetes de sondagem é útil para o de-
senvolvimento de um primeiro lançador de satélites, embora o esforço a ser feito seja duas ordens de 
magnitude superior.

O enfoque dado a este capítulo se relaciona fortemente com o Veículo Lançador de Satélites 
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(VLS-1). Comentários e extensões relativas a outros tipos de foguetes são apresentados, principalmente, 
para fins de comparação, para que o leitor se situe no esforço realizado no Brasil e o que ainda deveria 
ser feito para que pudesse se tornar autônomo na tecnologia de lançadores de satélites. 

O VLS-1 surgiu das diretrizes da MECB, visando à colocação em órbita das famílias de satélites 
SCD e SSR. Estando o foguete qualificado, haveria a expectativa de comercializá-lo. No entanto, ao 
longo do tempo, ficou claro que seu papel era capacitar o país para a futura inserção em órbita de 
satélites mais pesados, o que exigiria esforço adicional de desenvolvimento de lançadores. É claro 
que o Brasil poderia aplicar o veículo em missões científicas e tecnológicas, a exemplo dos foguetes 
de sondagem, se a política espacial vigente assim estabelecesse. 

No início da década de 1980, foram tomadas as seguintes decisões fundamentais de projeto que 
orientavam todo o desenvolvimento a ser realizado:

n a propulsão principal seria sólida;
n os motores principais deveriam ter um metro de diâmetro interno;
n o envelope motor do último estágio deveria utilizar a tecnologia de fibra orgânica embebida 

em resina orgânica;
n do primeiro ao penúltimo estágio, o controle de atitude em arfagem e guinada seria realizado 

por controle do vetor de empuxo, utilizando o sistema de injeção secundária;
n o último estágio seria estabilizado em rotação;
n a coifa do veículo seria do tipo hammerhead; e
n o lançamento seria feito no CLA.
 Os estudos preliminares mostraram que a limitação do diâmetro dos motores implicava a 

utilização de motores em cluster no primeiro estágio. Inicialmente, seriam necessários três propulsores 
S43 para esse fim. Mais tarde, em 1986, após melhor avaliação do desempenho possível dos motores, 
de acordo com o domínio tecnológico existente, o primeiro estágio passou a ser composto de quatro 
motores S43. Embora essa solução seja factível, ela impõe severos encargos, tais como:

n a produção, integração e testes do primeiro estágio (motores, sistema de atuação das tubeiras, 
pirotecnia e rede elétrica) são quadruplicados;

n como resultado, o custo e o volume de trabalho, relativos ao estágio, são quadruplicados, 
considerando que a quantidade produzida é ainda pequena para redução do custo global. 

n a dispersão de funcionamento entre os quatro motores é um encargo adicional para o sistema 
de controle;

n a aerodinâmica do voo do primeiro estágio é mais complexa e agressiva, principalmente para 
os equipamentos do corpo central do veículo, com repercussão no ambiente do satélite;

n a concepção do sistema de fixação/separação do primeiro estágio foi complexa e de laboriosa 
qualificação; e

n a repercussão no corpo central do transiente de separação dos quatro motores do primeiro 
estágio pode ser excessiva para o sistema de controle, caso a dispersão entre os braços de separação 
seja suficientemente alta.  

O esforço de desenvolvimento do VLS-1 deveria trazer os seguintes benefícios para o país:
 n aumento na capacitação de pessoal do IAE, dos campos de lançamento e de empresas 

prestadoras de serviços. Esperava-se que os meios acadêmico e estudantil também se beneficiassem. 
Houve um período em que esse envolvimento se iniciou, mas teve pouca duração. Igualmente as 
empresas não tiveram a oportunidade de se integrar à engenharia do foguete; 
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n cumprimento da etapa inicial de conquista espacial, abrindo caminho para realizações de 
maior porte; 

n abertura ao país e a países amigos da possibilidade de ocupação do espaço pela execução de 
inserção em órbita de toda a sorte de satélites;

n abertura ao país da porta da comercialização de missões de satelitização; e
n aumento do nível de formação tecnológica da sociedade, dando sustentação para a satisfação 

de outras demandas do país.   
O que de fato aconteceu é assunto do capítulo 1.   

4.1 Classificação dos lançadores
A variedade de lançadores de satélite em operação atualmente é grande. Essa variedade decorre de 

vários fatores, dentre os quais se salientam:
n tipo de propelente. A propulsão sólida é a menos empregada, mais ainda assim tem-se o Pega-

sus, o Taurus, o Shavit e oVLS-1. No passado, o Scout fez cerca de duzentos voos. A propulsão líquida 
é mais utilizada por possibilitar maior desempenho dos propulsores. O PSLV indiano tem propulsores 
sólidos e líquidos. Existem lançadores empregando oxigênio e hidrogênio líquidos, ou seja, o par combu-
rente: combustível de maior eficiência e também de maior sofisticação tecnológica no momento; 

n porte do lançador. O porte do lançador está associado à massa do satélite e à órbita a que ele se 
destina. Os lançadores de grande porte são utilizados em lançamentos de múltiplos satélites. Normalmen-
te, são colocados dois satélites comerciais, na faixa de 2 a 4 toneladas de massa, destinados a órbitas de 
transferência geoestacionária (GTO). No mesmo lançamento, podem ser levados também cerca de qua-
tro satélites de 200 kg, por exemplo. Os lançadores de médio e pequeno porte podem levar um ou mais 
satélites da faixa de uma tonelada para uma órbita baixa (LEO). O advento das constelações de satélites 
tem utilizado essa classe de lançadores na formação e na manutenção da constelação. Os microlançadores 
injetam satélites de cerca de 200 kg em órbitas baixas. A tabela 4.1 caracteriza lançadores em função de 
seus portes:

Tabela 4.1 Categorias de lançadores segundo seus portes

* Valores estabelecidos em (Palmerio, Del Monaco, 2011)

Porte Lançador Massa de satélite 
(kg) Órbita

Grande

Ariane 44L 10 000 GTO

Ariane 5 18 000 GTO

Atlas V 500 20 000 GTO

Delta III 8 000 GTO

Titan VB 22 000 GTO

Médio

Ciclone 2 3 200 GTO

Longa Marcha 2C 3 900 GTO

PSLV 3 700 GTO

Pequeno

Athena I 800 185 km, 28,5º

Kosmos 3M 1 500 250 km, 51,8º

Taurus 1 300 185 km, 28,5º

Micro

Pegasus XL 445 185 km, 28,5º

Shavit 225 366x695, 143º

VLS-1* 115 750 km, 16º
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n modo de decolagem. A maioria dos lançadores decola de uma base no solo. Mais recentemente, 
duas alternativas estão em uso: lançamento a partir de um avião ou a partir de plataforma marítima. O Pe-
gasus foi inicialmente lançado de uma fortaleza voadora B52 e agora é lançado do jato Stargazer L-1011. 
As vantagens principais são: possibilidade de efetuar o lançamento na latitude apropriada; eliminação de 
parte do voo atmosférico; ganho no desempenho pelo fato de o voo se iniciar em altitude. As principais 
limitações são: o porte do lançador é limitado pela capacidade de carga do avião; o início da fase pro-
pulsada do lançador impõe uma forte carga transversal ao satélite. O projeto Sea Launch (Boeing) com-
preende uma plataforma flutuante, o lançador Zenit (Ucrânia - Rússia) e um navio de rastreio e suporte 
operacional. As principais vantagens desse sistema são o lançamento a partir de latitude conveniente e a 
minimização de problemas de segurança de voo. As desvantagens são o tempo necessário para se chegar 
ao local do lançamento e a necessidade de condições favoráveis para a navegação da plataforma marítima 
e de estabilidade para lançamento. A Rússia tem efetuado lançamentos de pequenos satélites com o mís-
sil Volna (Onda), que decola de um submarino submerso. A empresa Centro Estatal de Foguetes (GRTs 
Makeyev) desenvolveu os mísseis no período da Guerra Fria e os adaptou para desempenhar o novo 
papel. O país tem na gaveta o desenvolvimento do veículo Polyot (Voo) de cerca de 100 t, que é ejetado 
de um avião Antonov 124-100 AL, à altitude de 10 km. A ignição do primeiro estágio se faria cerca de 15 
s após a ejeção (brochura da empresa Air Launch Space Transportation System, sem data).    

n veículos reutilizáveis. No momento, só o Space Shuttle é reutilizável, pelo menos no que diz 
respeito à nave tripulada. A reutilização dos propulsores sólidos auxiliares depende das condições em que 
são resgatados. A empresa Kistler tentou desenvolver um lançador biestágio não tripulado e totalmente 
reutilizável, mas não atingiu seu objetivo por falta de financiamento. Houve também tentativas do projeto 
de veículos tripulados monoestágio (SSTO - Single Stage to Orbit), que entrariam em órbita baixa e retor-
nariam com passageiros, satélites para reparos e materiais da Estação Espacial Internacional (ISS), mas 
que esbarraram em dificuldades tecnológicas, porque os materiais necessários e a eficiência da propulsão 
são áreas que requerem forte desenvolvimento.

4.2 Constituição e funcionamento dos lançadores
Esta seção complementa as informações já prestadas para os foguetes de sondagem, tocando em 

aspectos que se destacam no projeto do VLS-1.   
Propulsores
Conceitualmente, são semelhantes aos motores dos foguetes de sondagem. No caso dos motores do 

primeiro estágio na configuração agrupada, ou em cluster (VLS-1, ASLV), torna-se necessário ter tubei-
ras inclinadas, que façam convergir os empuxos para um mesmo ponto do eixo de simetria do lançador. 
A inclinação é calculada de modo que as linhas de empuxo possam convergir, no fim de queima, para o 
centro de gravidade do veículo.

No VLS-1, essa inclinação é obtida em duas etapas: o divergente tem uma inclinação inicial de 
10º, dada pela tampa traseira do motor; o restante da inclinação, específica de cada veículo, é obtido 
pelo ajuste de um braço rígido de comprimento regulável, que inclina a junta flexível, de modo que o 
divergente atinja a inclinação total desejada. O motivo da inclinação da tubeira resulta da impossibilidade 
prática de os motores se extinguirem simultaneamente. O apontamento para o cg minimiza, ou anula, os 
momentos gerados pelos motores em torno daquele ponto, conforme ilustram as figuras 4.1 e 4.2. Como 
a regulagem da inclinação das tubeiras é fixa, as linhas de ação dos quatro empuxos coincidirão com o 
cg em apenas um instante. 



104

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Imagem Jorge Amery

Figura 4.1 Empuxos não convergentes sobre o centro de gravidade

Imagem Jorge Amery

Figura 4.2 Empuxos convergentes sobre o centro de gravidade

Note-se que foram assinaladas nas figuras apenas as perturbações decorrentes da defasagem dos 
vetores empuxo. A soma dos empuxos na direção longitudinal não foi indicada.

Pode-se verificar que a inclinação das linhas de ação do empuxo é benéfica durante toda a fase 
propulsada do primeiro estágio, no que se refere à diminuição do torque perturbador oriundo da dife-
rença de funcionamento entre os dois motores. Para se ter uma ideia de valores, admitamos os seguintes 
parâmetros:

n empuxo nominal máximo de cada motor do primeiro estágio: 300 kN;
n maior diferença percentual entre o empuxo do motor e o valor nominal: 2%;
n distância entre o eixo de cada motor do primeiro estágio e o eixo do foguete: 1,1 m;
n inclinação fixa de cada tubeira dos motores do primeiro estágio: 11º; 
n maior distância entre o cg do veículo, durante a fase propulsada do primeiro estágio e o cg em 
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50s, no qual as linhas de ação dos motores convergem: 1,0 m.
Com os dados acima, temos:
n maior empuxo de um motor: 300000 + 6000 = 306000 N;
n menor empuxo de um motor: 300000 – 6000 = 294000 N;
n torque perturbador, se as tubeiras fossem alinhadas com o eixo do motor: (306000 – 294000) 

x 1,1 = 13200 N.m;
n maior torque perturbador, com as tubeiras inclinadas: (306000 – 294000) x 1,0 x cos 79 = 2290 

N.m. 
Esse cálculo simples dá a noção da diferença entre as duas soluções. Na prática, os seguintes fato-

res devem ser levados em conta:
n na fase de pleno funcionamento dos motores do primeiro estágio, em que a distância entre o 

ponto de convergência dos motores e o cg é maior, a capacidade de controle também é maior, da ordem 
de 2 x 300000 x sen 3 x 5 = 157000 N.m, em que foi considerado que:

   ०   dois motores controlam em conjunto a perturbação em torno do eixo de arfagem seja de 
guinada;

   ० a máxima deflexão da tubeira é de 3º; e
   ० a distância entre o ponto de articulação da tubeira e o cg do veículo é de 5 m.
n na fase em que o empuxo dos motores do primeiro estágio começa a diminuir, é ligado o motor 

do segundo estágio. Dessa forma, o sistema de controle do segundo estágio controla os torques perturba-
dores inerentes ao final da atuação dos motores do primeiro estágio, inclusive durante a separação.     

O benefício obtido pela inclinação das tubeiras do primeiro estágio tem seu preço, no que se refere 
ao desempenho do veículo. A inclinação de 11º reduz o empuxo de cada motor em (1 – cos 11) x 100 = 
1,8 % durante todo o tempo de sua atuação. 

Os motores do segundo, terceiro e quarto estágios são dotados de maior relação entre o diâmetro 
do plano de saída da tubeira e o diâmetro da garganta. No capítulo sobre propulsão, mostra-se que essa 
característica melhora o desempenho do motor, quando este opera em atmosfera rarefeita. Isso também 
vale para os foguetes de sondagem, mas nos lançadores de satélite o refinamento do projeto é maior para 
que se obtenha o maior desempenho possível, sobretudo fora da atmosfera, região em que os motores 
trabalham com mais eficiência.   

O motor do último estágio é aquele que produz o incremento final da velocidade necessário à sate-
litização. É o motor que deve ter funcionamento dentro de faixa estreita de tolerância, para que os erros 
nos parâmetros orbitais sejam minimizados. São parâmetros críticos desses motores:

n empuxo: no caso do VLS-1, o último estágio não é dotado de sistema ativo de controle de atitu-
de. Há apenas a estabilização giroscópica produzida pelo rolamento. Portanto, os eventos do estágio são 
programados durante o voo do terceiro estágio, admitindo que o histórico do empuxo do quarto estágio 
se dará como previsto. Caso ocorra desvio de comportamento fora da faixa de tolerância, haverá erro 
excessivo nos parâmetros orbitais reais;

n massas de propelente e de estrutura: o histórico de massa afeta a precisão dos parâmetros orbi-
tais da mesma forma que o empuxo;

n alinhamento da tubeira: na prática, o divergente contém imperfeições que podem ser totalizadas 
como uma inclinação de seu eixo, o que produz um desvio angular da linha de ação do empuxo. Têm-
-se obtido superfícies internas dos divergentes que levam a inclinações entre 1 e 4´. A consequência é 
que, na fase controlada, parte do torque de controle é consumida para anular o torque oriundo do citado 
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desalinhamento do vetor empuxo. Na fase estabilizada por rolamento, o desalinhamento gera precessão, 
o que resulta em imprecisão na inserção em órbita, como será comentado na descrição da trajetória real, 
na seção 5.5;

n excentricidade da tubeira: se o eixo da tubeira estiver fora do eixo de simetria do propulsor, en-
tão é gerado torque parasítico que é igual ao produto do empuxo pela excentricidade. Nesse caso também 
o rolamento induzido diminui o efeito sobre o erro no ponto de injeção, mas a precessão resultante afeta 
da mesma forma exposta no item anterior. 

Saiotes e saias
As saias e saiotes são essencialmente elementos estruturais que compõem a estrutura primária, 

podendo seu volume interno ser utilizado para alojar equipamentos necessários ao funcionamento do 
veículo.

No caso do VLS-1, os propulsores do primeiro estágio, e o do segundo estágio são equipados com 
saiotes dianteiros e traseiros. Sua geometria constitui-se de um anel com parede reforçada, e seu objetivo 
fundamental é ancorar o sistema de fixação/separação e afastamento do primeiro estágio, compondo tam-
bém a estrutura primária do foguete. O primeiro estágio não tem propriamente saia dianteira e traseira. 
O que aparenta ser saia traseira é, na verdade, uma carenagem para não expor a tubeira e o seu sistema 
de atuação ao escoamento aerodinâmico. O segundo estágio tem saia dianteira que aloja equipamentos 
elétricos e pirotécnicos. Sua saia traseira sustenta todos os equipamentos hidropneumáticos dos sistemas 
de atuação da tubeira. Seu formato cônico se deve à necessidade de volume interno para acomodar tais 
equipamentos. 

No caso do VLS-1, os propulsores do primeiro e segundo estágios são equipados com escudos 
térmicos na região da tubeira. Sua função é fechar o espaço existente entre a saia traseira e o divergente, 
de modo que não ocorra recirculação dos gases de combustão e da radiação da chama dos motores ativos. 
Já ocorreu acidente com um foguete de sondagem europeu em que a interação do escoamento aerodinâ-
mico com os gases de combustão provocou a entrada de gás quente no ambiente do sistema de atuação 
da tubeira, causando a perda de controle do veículo e a sua destruição. 

A figura 4.3 ilustra os dois escudos térmicos.

                  
          Primeiro estágio                                                        Segundo estágio

Figura 4.3 Escudos térmicos

O escudo térmico do primeiro estágio é feito de um tecido de fibras orgânicas não impregnadas de 
resina para manter a flexibilidade necessária ao movimento da tubeira. O escudo tem furos de equaliza-
ção de pressão com o meio ambiente. Esse mesmo recurso é utilizado na Coifa Principal do VLS-1. O 
escudo térmico do segundo estágio é uma placa rígida presa ao divergente e acompanha o movimento da 
tubeira. O fundo da saia traseira também é parte do escudo térmico. Note-se que, entre a saia traseira e 
o escudo, há uma fresta de equalização de pressão atmosférica. Ambas as saias têm papel de carenagem 
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aerodinâmica e não compõem a estrutura primária do foguete. A saia traseira do primeiro estágio é feita 
em fibra de vidro impregnada com resina epóxi, e a saia traseira do segundo estágio é feita em alumínio 
e aloja os equipamentos necessários ao sistema de atuação da tubeira. 

As saias podem ser cilíndricas ou cônicas, segundo o diâmetro dos módulos com os quais fazem 
interface. A concepção estrutural das saias depende do nível das cargas a que serão submetidas, dos ma-
teriais empregados e do nível desejado de otimização. Normalmente essas estruturas recebem furações de 
vários diâmetros para a fixação dos mais variados equipamentos. Essa necessidade constitui importante 
fator no projeto estrutural.

O ambiente a que as saias são submetidas se reflete sobre os equipamentos alojados em seu inte-
rior. Sob o aspecto de vibração e choque mecânico, a concepção estrutural considera fatores tais como:

n a ancoragem de pratos de equipamento na saia. Esse vínculo deve ao mesmo tempo:
   ०  ter robustez para suportar as máximas cargas estáticas atuantes; 
   ०  proporcionar ambiente dinâmico suportável para os equipamentos. Durante o voo, vibrações 

e choques propagam-se ao longo do veículo, e o projeto da estrutura externa e interna das saias deve ser 
capaz de amortecer vibrações e mesmo mudar seu espectro para níveis de aceleração e faixas de vibração 
compatíveis com as especificações dos equipamentos embarcados; e 

n  a distribuição dos equipamentos fixados na estrutura da saia ou em pratos, que pode favorecer 
o ambiente dinâmico para os equipamentos.

Sob o aspecto térmico, as saias devem ser equipadas com isolantes ou dissipadores caso o ambien-
te térmico a ela imposto seja intolerável para a própria estrutura da saia e/ou para os equipamentos nela 
alojados.

Esses requisitos aplicam-se também aos foguetes de sondagem, mas em geral são mais críticos nos 
lançadores de satélites, porque o voo atmosférico é mais lento, submetendo a estrutura e os equipamentos 
a um maior tempo de exposição ao ambiente agressivo.

Sistemas de fixação/separação e afastamento 
A variedade de sistemas de separação nos lançadores existentes é imensa. Para fins de ilustração, 

são apresentas a seguir duas concepções utilizadas no VLS-1.
Sistema de separação/fixação e afastamento do primeiro estágio
Esse sistema é constituído de dois braços, uma guia na região dianteira e dois braços e uma rótula 

na região traseira, que ligam cada propulsor do primeiro estágio ao segundo estágio. Na figura 4.4, é 
ilustrado o posicionamento dos braços.

Imagem Jorge Amery

Figura 4.4 Sistema de fixação/separação/afastamento do 1º  estágio
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Cada braço é formado por um pistão pressurizado e travado. No momento da separação, a região 
de corte é cortada pirotecnicamente por uma carga oca nela alojada, e o pistão é liberado para expulsar 
os propulsores do primeiro estágio. A pressurização é obtida por nitrogênio contido em reservatórios de 
alta pressão situados nos saiotes traseiros do primeiro estágio. Quando liberados para efetuarem o afas-
tamento dos motores do primeiro estágio, os braços superiores atuam com uma força, cerca de 40 kN, 
ligeiramente maior que a dos braços inferiores para induzir um movimento de rotação nos propulsores 
alijados, evitando que forças aerodinâmicas provoquem a colisão destes com o corpo central. Um braço, 
ou elemento de fixação/separação e afastamento, é ilustrado na figura 4.5. O desenho não mostra todos 
os detalhes que permitem entender como a camisa e o êmbolo ficam independentes após o corte. O lado 
direito do braço é fixado a um saiote do primeiro estágio por meio da rótula. Da mesma forma, o lado 
esquerdo do braço é fixado a um saiote do segundo estágio.

Imagem básica IAE

Figura 4.5 Atuador de fixação/separação/afastamento do 1º estágio

No plano de separação dianteiro, entre os braços, fica alojada a guia deslizante, que permite o 
alongamento (cerca de 3 mm) dos propulsores do primeiro estágio, quando pressurizados. Note-se que, 
durante cerca de 55s, os motores do primeiro estágio estão pressurizados, mas o motor do segundo está-
gio está inativo; portanto, não é possível ligá-los rigidamente, sob pena de ruptura da conexão estrutural. 
Por essa razão, os braços são articulados e a guia deslizante permite acomodação entre os quatro motores 
do primeiro estágio e o corpo central. No plano de separação traseiro, entre os dois braços traseiros, fica 
alojada a rótula, que transmite o empuxo. A figura 4.6 ilustra uma guia e a 4.7 uma rótula (Villas Boas, 
2001).

Imagem básica IAE

         
Figura 4.6 Guia situada no saiote dianteiro

O pino é fixo ao saiote dianteiro de cada propulsor do primeiro estágio e se encaixa em uma guia 
fixada ao saiote dianteiro do propulsor do segundo estágio. A guia só restringe o movimento linear 
transversal ao pino, portanto ele tem liberdade de movimento linear na direção vertical nos dois sentidos. 
O pino tem liberdade para girar em torno de seus três eixos. Os braços de fixação/separação superiores 
restringem o movimento linear do pino na direção de seu eixo.   
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Imagem básica IAE

Figura 4.7 Rótula situada no saiote traseiro

A rótula constitui-se de um pino cônico fixado ao saiote traseiro do segundo estágio. O pino 
encaixa-se em uma sede rotulada fixa ao saiote traseiro do primeiro estágio. Essa montagem restringe 
os deslocamentos transversais ao pino e deixam livres as rotações em torno dos três eixos. Os braços de 
separação/afastamento inferiores restringem o deslocamento na direção do eixo do pino. 

O conjunto formado pela guia, pela rótula e pelos braços superiores e inferiores forma uma estru-
tura estaticamente estável de sustentação de cada motor do primeiro estágio. Cada braço é articulado em 
suas duas extremidades, sendo assim, nenhum motor do primeiro estágio transmite momentos em suas 
interfaces estruturais com o segundo estágio. Do ponto de vista de transmissão de cargas estruturais, a 
rótula é o caminho de passagem das forças principais (peso durante a integração, parcela do empuxo, 
peso antes da separação). Os braços de fixação/separação, junto com a guia e a rótula, resistem às cargas 
transversais aos propulsores do primeiro estágio, e os braços resistem à tendência de rotação desses pro-
pulsores em torno da rótula.     

Sistema de fixação/separação e afastamento do segundo estágio
A saia dianteira do segundo estágio e a saia traseira do terceiro estágio são fixadas por meio de 

cinta rígida de separação. A cinta é formada por duas semicintas que se conectam por meio de dois fechos 
abertos em voo por atuadores pirotécnicos, conforme visto no capítulo sobre foguetes de sondagem.

Quando a cinta é aberta, os pistões do sistema de afastamento, que já estão pressurizados desde a 
decolagem, provocam o afastamento entre o segundo e terceiro estágios tal que o divergente do motor do 
terceiro estágio e o anel de interface da saia dianteira do segundo estágio estejam distantes entre si de 1 
m, 1 s após o comando de liberação da cinta. 

Imagem básica Odilon Franco Jr

 
Figura 4.8 Atuadores de separação do segundo estágio (Franco Jr., 2001)
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Esse sistema de afastamento é formado por doze pistões pressurizados com nitrogênio, e cada 
pistão atua com 12000 N. Note-se que são três os reservatórios de gás interligados com quatro pistões 
intercalados de modos a uniformizar as pressões e obter uma separação sem momentos perturbadores. 

Outros sistemas de fixação/separação 
No VLS-1, a separação do terceiro estágio, da Baia de Equipamentos e do satélite do VLS-1 é feita 

de forma semelhante àquela do segundo estágio, mas os pistões são acionados por molas. Esse sistema 
é mais simples, mas requer cuidadosa seleção das molas, para que se minimizem as perturbações da 
separação.

A título de exemplos de outro sistema de separação, comenta-se que há lançadores estrangeiros 
que utilizam a separação a quente, em que os gases da ignição do estágio superior rompem a ligação entre 
os estágios. Normalmente, a estrutura fechada de uma saia é substituída por uma estrutura em treliça, que 
permite o escape dos gases.

O sistema de fixação/separação da Coifa Principal do VLS-1 será tratado na seção sobre coifas.
Sistemas propulsivos auxiliares
Esses sistemas têm baixo empuxo, comparativamente aos propulsores principais, e desempenham 

variadas funções, entre as quais:
n controle de rotação no eixo de rolamento do veículo. Dependendo da concepção do sistema de 

controle de atitude do lançador, podem ocorrer limitações quanto à magnitude da velocidade angular em 
rolamento do foguete. Esse é o caso do VLS-1, em que o sistema inercial instalado é capaz de tolerar até 
20 graus/s no eixo de rolamento. Nesses casos, é possível que as fontes parasitas de velocidade angular 
em rolamento sejam controladas por um sistema auxiliar que gere torque em rolamento. São exemplos 
das principais fontes de torque de rolamento: 

० assimetrias geométricas externas que geram forças e momentos aerodinâmicos em rolamento;
० assimetrias geométricas nas tubeiras durante a queima dos respectivos motores;
० assimetrias de distribuição de massas, que produzem produtos de inércia e acoplam os movimen-

tos do foguete nos vários eixos;
० a atuação do sistema de controle em arfagem e guinada; e
० assimetria na separação do primeiro estágio do VLS-1.
No VLS-1, é utilizado um sistema de propulsão líquida, alojado acima do motor do terceiro estágio 

e que atua durante a fase de voo do segundo estágio. A figura 4.9 ilustra o sistema.
Imagem Jorge Amery

Figura 4.9 Sistema de controle de rolamento (SCR)
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A figura 4.10 indica como o torque de controle é gerado.

Figura 4.10 Torque do sistema de controle de rolamento do VLS-1

Quando dois motores opostos são ligados e cada um gera o empuxo F, o torque produzido é dado 
por:

onde b é a distância entre as linhas de ação dos motores. Esse torque é transmitido ao veículo, 
no sentido contrário ao movimento angular indesejado. Quando o movimento se anula, os motores são 
desligados. Na prática, o processo é mais complexo porque é preciso considerar:

०  os tempos de crescimento e diminuição do empuxo;
०  a variação da inércia de rolamento do veículo, já que o propelente sólido está sendo consumido; 

e 
०  o movimento angular residual resultante da ação do próprio SCR. 
O sistema de propulsão é fornecido pelo Salyut D. B. (Rússia), já integrado à estrutura externa, 

fornecida pelo IAE. Note-se que as tubeiras são salientes em relação à estrutura externa, sendo então 
protegidas em relação ao fluxo aerodinâmico por carenagem. O propelente é formado pelo par dimeti-
lhidrazina assimétrica e o tetróxido de nitrogênio. A figura ilustra a situação em que o sistema gera um 
torque no sentido horário, e os jatos indicam os motores em funcionamento. Caso seja necessário torque 
no sentido anti-horário, os dois outros motores é que serão ligados. O torque máximo gerado por um par 
de motores é de 400 N. Salienta-se que não é desejável ligar apenas um dos motores para gerar um torque 
de rolamento menor, porque seria também gerado torque perturbador nos eixos de arfagem e guinada. 

O sistema é ligado no fim de queima do primeiro estágio para eliminar o rolamento induzido pela 
separação dos quatro motores e continua ativo durante o voo do segundo estágio. Durante o voo do ter-
ceiro estágio, o SCR não é utilizado porque a inércia de rolamento do veículo é muito menor nessa fase 
do voo e o torque do sistema é o mesmo, produzindo uma resposta em rolamento exagerada, dificultando 
o controle em rolamento. 

n auxílio no afastamento de partes alijadas. Nesse caso, um conjunto de retropropulsores impõe 
o afastamento do segmento alijado nas condições desejadas. Não há uma regra de uso deste ou daquele 
sistema de afastamento. O projetista procura tirar o melhor partido do projeto em mãos para tomar sua 
decisão. Esse recurso foi utilizado no SONDA IV como já comentado no capítulo 3;

n indução de rolamento. Há situações em que é necessário induzir rotação em torno do eixo de 
rolamento, para fins de minimização de efeitos de assimetrias. No VLS-1 são utilizados micropropulso-
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res sólidos, conforme ilustra a figura 4.11. Cada Propulsor de Indução de Rolamento (PIR) é fixado a um 
berço, que por sua vez é fixado à Baía de Equipamentos. Cada PIR fica protegido por uma carenagem 
com uma abertura para a passagem dos gases de combustão. A vista de topo mostra o conjunto de quatro 
PIR operando simultaneamente, formando o Sistema de Impulsão de Rolamento (SIR).

                          
 Vista frontal do PIR                                                         Vista de topo do SIR

Figura 4.11 Propulsores de indução de rolamento (PIR)

Cada um dos quatro propulsores tem empuxo de 200N e age por 2s. O momento gerado é sufi-
ciente para induzir uma rotação de 2,5 rps no conjunto formado pela Baia de Equipamento; Cone de 
Acoplamento e satélite. Note-se que os motores estão posicionados de tal forma que as tubeiras estão 
mais próximas do cg do conjunto, visando diminuir um eventual torque perturbador, em arfagem e/ou 
guinada, devido a assimetrias;

n manobras na fase balística. Entre uma fase propulsada e a seguinte, podem ser feitas manobras 
corretivas na atitude do veículo, fora da atmosfera. Um sistema utilizado no VLS-1 consiste de garrafas 
de nitrogênio pressurizado a 300 bar e de válvulas que liberam a passagem do gás para escapar por dimi-
nutas tubeiras, gerando assim um pequeno empuxo, da ordem de 1 N. O torque em rolamento é produzido 
em separado dos torques de arfagem e guinada, pelas seguintes razões:

   ०  para que o rolamento gere nos outros planos o mínimo de perturbação, devida a assimetrias, 
as tubeiras de rolamento estão localizadas em um plano próximo ao cg do conjunto;

   ०  para aumentar os torques a serem produzidos nos eixos de arfagem e guinada, as respectivas 
tubeiras estão localizadas em um plano o mais afastado possível do cg.

Na figura 4.12, é esquematizado o sistema que propicia momentos em torno do eixo de arfagem 
ou guinada.

Imagem Jorge Amery

Figura 4.12 Sistema de gás frio (SGF)

No plano das tubeiras de arfagem e guinada, há duas tubeiras a 180º para gerar torque em arfagem 
e igual situação para o torque de guinada, ou seja, cada par de tubeiras está a 90º um do outro. No plano 
de rolamento, há dois conjuntos dispostos a 180º, cada conjunto com duas tubeiras tangenciais opostas. 



113

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

As tubeiras denominadas rol+ geram torque em torno do eixo de rolamento no sentido positivo (regra da 
mão direita), e as tubeiras rol- geram torque no sentido oposto, conforme ilustrado na figura 4.13, na qual 
as vistas são de topo e o plano das tubeiras de arfagem e guinada estão abaixo do cg do conjunto.

   
Figura 4.13 Disposição das tubeiras do SGF

A cada tubeira citada acima é associada uma válvula que abre e fecha a passagem do gás. Dessa 
forma, o conjunto é capaz de eliminar as rotações residuais nos três eixos e depois induzir o deslocamento 
angular necessário ao posicionamento do conjunto.

Após a separação do terceiro estágio, o sistema de gás frio (SGF) do VLS-1 anula as rotações em 
torno dos três eixos do corpo, oriundas de eventual resíduo de atuação do sistema de controle do terceiro 
estágio e dos atuadores da última separação. Concluída essa etapa, o conjunto é apontado para a direção 
correta, de modo que, durante a queima do quarto estágio, o conjunto descreva a trajetória necessária e 
atinja a órbita desejada;

n ullage. Esse recurso é usado em alguns foguetes com propulsão líquida, quando é preciso 
iniciar o motor durante o voo balístico. Nessa situação, a linha de alimentação de propelente pode estar 
sem a pressão suficiente para promover a alimentação do motor na ignição. São então acionados os mi-
cromotores de ullage, de propelente sólido e de curta duração de queima, que, ao acelerarem o conjunto, 
pressurizam as linhas de propelente, possibilitando a ignição. Quando os motores entram em regime, a 
própria aceleração, ou um sistema de pressurização, mantém as linhas pressurizadas.

Atuadores de controle do vetor empuxo
Na seção anterior, alguns dos sistemas propulsivos auxiliares constituem atuadores de controle, 

tais como o SCR e SGF. Um sistema de controle primordial é aquele que controla o vetor empuxo, 
mudando sua direção e criando um torque em torno do cg do veículo. No Brasil, dois desses sistemas 
foram desenvolvidos e utilizados. O primeiro foi o Sistema de Injeção Secundária (SIS) aplicado ao SIV 
e poderia ter equipado o VLS-1. O SIS consistia do seguinte conjunto de equipamentos principais:

n reservatório de um líquido pesado, sendo os mais usados o freon (utilizado no SIV) ou o per-
clorato de estrôncio;

n garrafas de nitrogênio pressurizado, cuja função era manter a pressão na linha do fluido pesa-
do;

n válvulas de regulagem de pressão das linhas de gás;
n válvulas on-off que liberavam a passagem do líquido pesado para o interior da tubeira do 

motor;
n válvulas fluídicas que liberavam continuamente o líquido pesado. Havia duas válvulas, uma 
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no plano de arfagem e outra no plano de guinada, e cada válvula liberava o fluido nos dois sentidos, (po-
sitivo e negativo). Se não houvesse necessidade de correção, elas eram comandadas em uma frequência 
alta para oscilarem nos dois sentidos de modo que na média não resultava comando nenhum. Após o 
primeiro voo do SIV, verificou-se que as válvulas on-off eram suficientes e as válvulas fluídicas foram 
eliminadas; 

n sistema elétrico de abertura e fechamento das válvulas on-off e de modulação das válvulas 
fluídicas; e

n tubeira com furação de passagem do líquido pesado.
A figura 4.14 ilustra o que ocorre quando uma válvula é aberta e o líquido pesado penetra o am-

biente dos gases de exaustão do motor em operação.

Figura 4.14 Efeito da injeção secundária

Uma força lateral é então obtida pela combinação de três fatores (Zeamer, 1975):
n o próprio empuxo resultante da injeção do fluido;
n as pressões sobre a parede da tubeira, resultantes da onda de choque; e
n pressão na parede da tubeira resultante da adição de massa e energia ao escoamento dos gases 

de combustão.
A força lateral cria momento em torno do cg do foguete. Abrindo-se as válvulas de modo con-

veniente, cria-se uma força lateral com a magnitude e a direção desejadas, para controlar a atitude do 
foguete.

O segundo sistema, o Sistema de Atuação por Tubeira Móvel (SATM), compõe-se dos seguintes 
itens principais:

n acumuladores do óleo que movimenta os atuadores hidráulicos;
n garrafas de nitrogênio pressurizado, cuja função é manter a pressão nos acumuladores de 

óleo;
n válvulas de regulagem de pressão das linhas de gás;
n válvulas de controle da alimentação de óleo;
n sistema elétrico de comando das válvulas; 
n atuadores hidráulicos;
n junta flexível; e
n proteções térmicas da junta flexível.
Para o controle em arfagem e guinada, o sistema é equipado com dois atuadores hidráulicos po-
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sicionados em torno da tubeira, dispostos a 90º entre si. Quando o atuador avança ou recua, a tubeira se 
inclina em consequência da elasticidade da junta flexível. A figura 4.15 ilustra a tubeira móvel de um dos 
motores do primeiro estágio do VLS-1.

Imagem básica IAE

Figura 4.15 Tubeira do primeiro estágio do VLS-1

Nota-se que a tubeira (garganta e divergente) está montada sobre uma junta que permite sua rota-
ção. A junta é constituída de camadas alternadas de aço e borracha, proporcionando em seu conjunto a 
mobilidade. No caso do primeiro estágio, a atuação ocorre em apenas um plano, e, para tanto, é necessá-
rio apenas um atuador. A tampa traseira inclina a tubeira de 10 graus. A barra fixa permite complementar 
o ajuste, no seu plano e durante a integração do veículo, do ângulo da tubeira, de modo que o jato possa 
convergir para o cg do veículo, no fim de queima. Nos três veículos integrados para o voo do VLS-1, a 
inclinação final das tubeiras foi de 11 graus aproximadamente.

Coifa 
A coifa de lançadores de satélite cumpre as seguintes funções:
n proteção do satélite em relação ao escoamento aerodinâmico. Como os satélites trabalham em 

ambiente rarefeito, não são projetados para resistir à pressão aerodinâmica que se desenvolve durante o 
voo;

n proteção do satélite em relação à acústica de decolagem e do escoamento aerodinâmico. O ruído 
dos motores é da ordem de 140 dB, o que é muito agressivo para os equipamentos elétricos e dispositivos 
mecânicos em geral, tanto do lançador como do satélite. No caso específico dos satélites, as células dos 
painéis solares são frágeis para esse nível de solicitação;

n proteção do satélite, em relação ao ambiente térmico desenvolvido no exterior da coifa, seja em 
solo, ou em voo. Tanto a insolação durante a cronologia de lançamento quanto o calor desenvolvido na 
superfície externa da coifa devem ter seus efeitos mantidos abaixo dos níveis tolerados pelo satélite;

n favorecimento do comportamento do veículo pela escolha da melhor geometria externa. Esse 
assunto é abordado com maior profundidade na seção 5.3;

n disponibilização de volume dinâmico suficiente para que não haja colisão entre a coifa e o 
satélite, devido à dinâmica estrutural dos mesmos;

n exposição do satélite, assim que o ambiente externo a ele seja suportável. Para tanto a coifa 
dever ser alijável; e

n comportamento dinâmico de separação tal que não provoque colisão com o satélite ou o veículo.   
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Para o cumprimento das funções acima, o projeto da coifa deve considerar os seguintes aspectos:
n sua concepção estrutural deve conciliar as conflitantes necessidades de robustez, rigidez e 

leveza. Para tanto, atualmente são usados materiais derivados de fibras orgânicas, que, além dessas ne-
cessidades, também provêm bom isolamento térmico e acústico;

n caso os materiais estruturais escolhidos não promovam o ambiente térmico necessário, então a 
coifa deve ser equipada com isolante térmico. No caso do VLS-1, a estrutura da coifa é feita em alumínio, 
coberta externamente por placas de cortiça;

n em alguns veículos, o interior da coifa é revestido com material absorvedor de ruído; 
n em alguns veículos, a coifa têm orifícios para equalizar a pressão interna com a externa. Isso 

evita que:
—  o escape do ar aprisionado se faça de forma brusca durante a separação;
—  a coifa fique pressurizada nas camadas rarefeitas da atmosfera, produzindo carga estrutural 

adicional.
A coifa do VLS-1 é equipada com dezesseis orifícios na superfície externa, os quais se comunicam 

com o interior da coifa por meio de um pequeno labirinto, cujo objetivo é reter alguma partícula arrastada 
pelo escoamento do ar.

Quanto ao sistema de fixação/separação e afastamento das coifas, existe uma grande variedade em 
uso no mundo. No início do projeto do VLS-1, planejava-se utilizar a concepção que envolvia o uso de 
um elemento pirotécnico comercialmente conhecido por Lockheed Super*Zip (o leitor pode encontrar 
mais informações sobre esse item em (Bement, 1995)) conforme ilustrado a seguir. 

Imagem básica Jorge Amery

Figura 4.16 Junção das semicoifas com Super*Zip

Em essência, a função separação ocorre quando os cordões pirotécnicos queimam, produzindo gás 
e o invólucro se expande provocando a ruptura da seção fragilizada. A figura 4.16 ilustra a seção ao lon-
go de toda a interface de separação das semicoifas. Sabendo que a velocidade de propagação da queima 
pirotécnica é da ordem de 7000 m/s, tudo se passa como uma separação simultânea ao longo de toda a 
interface entre as duas semicoifas.   

As vantagens desse sistema são:
n boa junção estrutural das duas semicoifas;
n separação suave e rápida;
n grande confiabilidade de funcionamento; e
n os gases da queima ficam confinados, evitando a contaminação do ambiente do satélite.
No entanto, o item pirotécnico é de origem americana e é controlado para fins de exportação. O 

Brasil não obteve autorização de compra para uso espacial. 
A solução concebida no Brasil tem as seguintes características:
n a coifa é fixada ao motor S44 por meio de uma cinta ejetável flexível. Essa cinta tem essen-
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cialmente a mesma concepção da cinta rígida, mas é constituída de pequenos segmentos presos a uma 
lâmina de aço. Quando a cinta é liberada, seu deslocamento de afastamento da coifa é bem maior que no 
caso da cinta rígida;

n as duas semicoifas são fixadas entre si por meio de um conjunto de travas deslizantes ligadas 
a uma corrente de bicicleta. Quando a corrente é puxada para cima, todas as travas se soltam simultane-
amente;

n no topo da coifa, por baixo da calota, que é o nariz da coifa, ficam alojados dois balancins a 
cujas extremidades estão presas as duas correntes de bicicleta;

n acima dos balancins, está fixado um atuador pirotécnico que atua em dois estágios: o primeiro 
estágio move os balancins, para que as correntes sejam puxadas e as travas liberadas; o segundo estágio 
empurra as duas semicoifas de modo que girem sobre um pivô situado na interface com o motor S44;

n o pivô guia o giro de cada semicoifa até que estas girem 90º. Nesse ponto, as semicoifas ficam 
livres do pivô e se afastam do foguete.

A cinemática de abertura e afastamento da coifa é mostrada na figura 4.17 (Franco Jr., 2004).
Imagem básica Odilon Franco Jr

Figura 4.17 Cinemática de abertura da Coifa Principal (Franco Jr., 2001)

Cone de adaptação do satélite
O cone de adaptação do satélite, ou simplesmente adaptador, tem as seguintes funções essenciais:
n fixar o satélite ao lançador;
n alojar o sistema de separação do satélite; e
n alojar conectores elétricos de interface com o lançador, para transmissão de comandos e co-

municação.
A concepção do adaptador é bastante variada. No caso do Scout, existem várias geometrias dispo-

níveis, segundo as necessidades de cada satélite. A estrutura consiste em um cone de magnésio fundido, 
que tem a função adicional de ajustar a frequência de vibração do satélite ao lançador. No capítulo sobre 
estruturas, os comentários sobre análise acoplada esclarecem melhor o assunto. 

No caso do VLS-1, o adaptador é de alumínio e tem formato cônico. Uma vista esquemática do 
adaptador é mostrada na figura 4.18.
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Imagem IAE

Figura 4.18 Adaptador do VLS-1

Nesse caso, pode ser visto um prato em volta do adaptador, que apoia equipamentos necessários 
ao funcionamento do lançador. No interior do adaptador, há outro prato com equipamentos. No topo do 
adaptador, localiza-se a interface com o satélite, cuja fixação é feita por cinta ejetável. O afastamento do 
satélite é proporcionado por seis pistões acionados por molas. 

Nos grandes lançadores, o adaptador permite lançamentos duplos de grandes satélites e múltiplos 
de satélites menores. A figura 4.19 esquematiza um prato, em que são instalados pequenos satélites para 
lançamento simultâneo com um grande satélite.

Figura 4.19 Adaptador para vários satélites

Cada microssatélite tem seu sistema de separação, e todos são ejetados simultaneamente.
Sistema elétrico
O conjunto de equipamentos eletroeletrônicos, sua cablagem e conectores constitui o sistema elé-

trico. Todas as funções internas do lançador são iniciadas ou integralmente executadas pelo sistema 
elétrico, constituindo um circuito elaborado e extenso. Para o VLS-1, o sistema elétrico, ou rede elétrica, 
foi organizado em sub-redes, segundo funções específicas executadas, como se segue:

Rede de controle
Essa rede inclui:
n o controlador, ou seja, o computador de bordo (CDB), que gera todos os comandos para os 

atuadores de controle e para os pirotécnicos executores dos eventos de voo;
n os sensores inerciais, ou seja, a plataforma giroestabilizada e o bloco girométrico; 
n os equipamentos eletrônicos de interface com os atuadores; e
n a cablagem.
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As funções executadas por essa rede são:
n identificação das acelerações, velocidades e deslocamentos lineares e das velocidades e deslo-

camentos angulares;
n processamento dessas informações no computador de bordo e identificação de possíveis corre-

ções a serem feitas na trajetória do veículo;
n acionamento dos atuadores de controle de modo a corrigir a trajetória;
n acionamento dos eletropirotécnicos que desencadeiam a execução da sequência de eventos pré-

-programada (separações de estágios, acendimento de motores, manobras).
Um elemento essencial para que todas essas funções sejam realizadas é o aplicativo de bordo, ou 

software de bordo. Mais informações sobre esse assunto são dadas na seção 5.5.1. A figura 4.20 esque-
matiza a composição da rede de controle do VLS-1.

Figura 4.20 Organização da rede de controle do VLS-1

Rede de segurança
Esta rede é responsável pela destruição do veículo, quando essa necessidade se apresenta. A or-

dem de destruição pode ser gerada pelo próprio veículo, quando ele passa por situações em que o ser 
humano não poderia agir na velocidade necessária. A ordem pode ser gerada também por operadores em 
terra. Para tanto, o veículo é equipado com um receptor que decodifica, a bordo, a ordem de destruição. 
Essa ordem é levada a pontos dos motores principais, rompendo-os, impedindo assim que o motor em 
funcionamento continue a levar o foguete para áreas protegidas. No caso do VLS-1, os estágios alijados 
intempestivamente, ou após separação normal, autodestroem-se, pela mesma rede pirotécnica que destrói 
o veículo quando a ordem de destruição é dada. A razão é que não se inibe o sistema de autodestruição 
no caso de separação normal, por simplicidade, já que a inibição requereria o emprego de mais equipa-
mentos para esse fim. 

Outra função da rede de segurança é acentuar a visibilidade do veículo em relação ao sistema de 
rastreio por radar. O radar em geral opera por “eco de pele”, ou seja, a emissão de seu feixe eletromagné-
tico é refletida pelo objeto visado e assim o radar acompanha o seu movimento. No caso dos lançadores 
de satélites, é utilizado um sistema respondedor (beacon) a bordo, que emite sinais em frequência reco-
nhecida pelo radar, mantendo-o em perfeito rastreio. As razões são as seguintes:

n o respondedor mantém o radar em rastreio do veículo que prossegue o voo, sem que o radar 
passe a rastrear os estágios alijados; e
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n quando o lançador está distante do radar, sendo mais tênue o rastreio, o respondedor mantém 
o enlace.

A figura 4.21 esquematiza a composição da rede de segurança do primeiro protótipo do VLS-1. 
Seu funcionamento na função de terminação do voo é o seguinte:

n as antenas captam os sinais de rádio, e o receptor de telecomando (RT) os amplia;
n o detector de telecomando (DOT) verifica se no sinal recebido está contida a ordem codifica-

da. Em caso positivo, a ordem de terminação de voo é encaminhada à Caixa de Segurança (CDS). Esta 
distribui a ordem às Unidades de Comando de Destruição (UCD) do terceiro e do segundo estágio e ao 
DMS do quarto estágio. Note-se que as ordens passam pelos Conectores de Interface Pirotécnica (CIP), 
cuja função é prover segurança operacional. Enquanto o foguete está no solo sendo preparado, os CIP 
estão desconectados, impedindo que algum comando intempestivo da rede de segurança inicie algum 
eletropirotécnico. Os CIP são conectados durante as últimas intervenções dos operadores antes da total 
evacuação do local onde se encontra o veículo;

n a ordem elétrica chega aos eletropirotécnicos instalados nos DMS. Aqueles itens transformam 
a ordem elétrica em pirotécnica que é transmitida às Cargas Ocas Lineares (COL), que cortam os enve-
lopes motores, estejam eles em operação ou não.

Note-se que a redundância da rede não foi mostrada completamente para não congestionar a figura. 
No entanto, algumas redundâncias são apontadas:

n os Dispositivos Mecânicos de Segurança (DMS) mostrados recebem sinais elétricos redundan-
tes assinalados por uma seta cuja origem é o circuito elétrico redundante não mostrado; e

n o CIP que conduz a ordem ao DMS do motor A também a conduz aos motores B, C e D do 
primeiro estágio. O CIP correspondente à rede redundante conduz também a ordem aos quatro motores, 
recebendo cada DMS de cada motor as ordens redundantes dos dois CIP.

Rede de serviço
Essa rede é responsável pelo suprimento de energia do todo o veículo, no solo e em voo. No solo, 

a energia é proveniente do Banco de Controle e a rede de serviço faz a sua distribuição internamente ao 
veículo. Em certo ponto da cronologia, a rede comuta a alimentação para as várias baterias instaladas no 
veículo, e assim permanecendo durante o voo.

Outra função dessa rede é a execução dos eventos de voo pelo acionamento dos pirotécnicos que 
desencadeiam sistemas de separação, ignição e destruição.

Rede de telemedidas
Estão alocados nessa rede os sensores de temperatura, pressão, vibração e outros, cujas informa-

ções serão transmitidas ao solo para monitoramento do funcionamento de equipamentos, do ambiente, 
do acionamento de dispositivos.

A leitura de todos os sensores é enviada, via um transmissor, para uma estação terrena de teleme-
didas. Alguns desses dados são processados em tempo real, e outros são armazenados. 

É pela interpretação desses dados que se podem identificar eventuais problemas no lançador e 
obter as informações para se saber como o sistema funciona. Essa é a única forma fiel de se testar o 
sistema completo. Portanto, a análise dos dados de telemetria constitui a atividade mais nobre, após a 
realização do lançamento.  

Incluem-se, nos sinais enviados ao solo, as imagens obtidas por câmeras de TV de bordo, que 
auxiliam na documentação e análise do voo.
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Figura 4.21 Organização da rede de segurança do primeiro protótipo do VLS-1

Metalização
A metalização consiste de um conjunto de técnicas que protegem o sistema elétrico dos efeitos da-

nosos provocados por eletricidade eletrostática e por campos magnéticos. As várias técnicas de metaliza-
ção praticadas visam à proteção contra efeitos específicos, mas algumas delas protegem os equipamentos 
contra mais de um efeito. Todas as técnicas aplicam os conceitos de condução e blindagem típicos dos 
metais, daí vem o nome metalização. 

A metalização contra cargas eletrostáticas visa eliminar áreas não condutivas do veículo pela apli-
cação de condutores metálicos que serão ligados à massa condutora principal do foguete. Dessa forma, 
os potenciais eletrostáticos que venham a se formar nas áreas não condutivas são descarregados para a 
massa metálica do foguete. Esse tipo de metalização adquiriu vulto em consequência de acidentes em que 
eletropirotécnicos foram acionados por carga eletrostática. Dois exemplos de metalização para proteção 
eletrostática são dados a seguir:

n o envelope motor S44 utilizado no quarto estágio do VLS-1 é bobinado em fibra de aramida 
embebida em resina epóxi, constituindo, portanto, uma grande superfície não condutiva. Próximo à su-
perfície do envelope, foi adicionada uma folha fina de alumínio em toda a superfície, que atende a um 
propósito de metalização: o de formar o plano de terra das antenas instaladas nos saiotes de alumínio. 
A metalização eletrostática preconizada se constitui de tiras de folha de alumínio conectadas aos saiotes 
de alumínio. O espaçamento entre as tiras é tal que a área não metalizada deve ser menor que um valor 
prático aceitável. Ou seja, a área não metalizada pode acumular um potencial, mas que é considerado ino-
fensivo. As tiras devem ser instaladas abaixo da última camada de resina, ou externamente ao envelope, 
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lembrando que a metalização eletrostática do S44 desempenha seu papel principal durante a operação em 
solo do veículo, podendo ser consumida durante o voo;

n as calhas do VLS-1 são produzidas em tecido de carbono embebidas em resina epóxi, consti-
tuindo uma superfície eletricamente não condutiva. Nesse caso, a metalização externa é necessária dentro 
do mesmo espírito do S44. A aplicação na superfície interna só seria necessária em caso de dúvida sobre 
a susceptibilidade da COL. Quanto ao cabeamento elétrico, sendo este contínuo e blindado, não suscita 
preocupação. A metalização da calha deve ter suas extremidades perfeitamente aterradas às estruturas 
metálicas, às quais os terminais de calha são fixados.  

A prática de projeto consiste, então, em identificar todos os componentes internos e externos ao 
veículo que sejam produzidos em materiais não condutivos. Para cada um deve ser tomada a decisão 
sobre a necessidade de metalização e como deve ser aplicada. Salienta-se que a aplicação de metalização 
eletrostática é parte integrante do projeto dos componentes de bordo.

Quanto à metalização para fins de blindagem eletromagnética, existe uma vasta literatura a ser 
consultada e aplicada. Uma obra seminal a ser consultada é o conjunto de volumes publicados por Don 
White Consultants, Inc (1978).

Proteção de equipamentos
Mais recentemente no projeto do VLS-1, foi aplicado o conceito do Índice de Proteção (IP), já 

usado e normalizado para equipamentos elétricos de solo. O conceito visa classificar o ambiente a que 
os equipamentos serão submetidos durante sua vida, quanto ao teor de umidade e suspensões sólidas. Os 
índices variam entre quantidades muito pequenas até completa imersão. No caso do VLS-1, há que se 
considerar os seguintes aspectos:

n o veículo não foi projetado para vedar a infiltração de chuvas. A sua operação de lançamento 
não permite a remoção da TMI quando chove ou quando há previsão de precipitação durante o período 
em que o VLS-1 ficaria exposto ao tempo. No entanto, podem ocorrer chuvas rápidas em que o veículo 
poderia ficar exposto até que a TMI o protegesse. Essa eventualidade foi considerada na classificação 
do IP do VLS-1;

n a atmosfera do CLA é densamente salina, chegando a formar depósitos durante a integração e 
apronto do foguete. Essa consideração também foi levada em conta na classificação do IP.

Elementos pirotécnicos e rede pirotécnica
Os componentes pirotécnicos são extensamente usados em lançadores, desempenhando as seguin-

tes funções:
n abertura de válvulas de fluidos e gases;
n acionamento de dispositivos de separação;
n ignição de motores;
n conversão de ordens elétricas em pirotécnicas e propagação dessas ordens;
n corte de partes do veículo para fins de separação ou destruição;
Os componentes pirotécnicos não podem ser testados porque ficam inutilizados. Portanto, carecem 

de um demorado e caro programa de qualificação e de demonstração de confiabilidade. 
A seguir são ilustrados dois tipos de dispositivos pirotécnicos usados em foguetes nacionais:
n carga oca linear (COL). A COL é feita de um perfil oco de chumbo trefilado. O seu interior 

é preenchido com um explosivo (RDX ou HMX). Ao ser iniciado, o explosivo cria um feixe de plasma 
de alta temperatura capaz de cortar chapas de vários materiais. A figura 4.22 ilustra o funcionamento da 
COL.
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Figura 4.22 Corte efetuado pela COL  

No VLS-1, a COL é utilizada no sistema de separação do primeiro estágio, no qual os dezesseis 
atuadores de separação são liberados pelo corte de uma seção cilíndrica, conforme visto na figura 4.5. O 
sistema de terminação de voo também utiliza a COL para cortar o envelope motor de todos os motores 
principais. No caso dos motores S43 do primeiro estágio, por exemplo, há uma COL sob cada calha lon-
gitudinal, ao longo no terço inferior do comprimento do envelope motor.

n detonador. Na concepção a ser exemplificada, o detonador é um eletropirotécnico que gera uma 
detonação ao receber uma corrente elétrica. A detonação gerada inicia um item pirotécnico que requer 
alta energia da detonação para ser iniciado, como um ignitor pirogênico. A figura 4.23 (Pinheiro, 2002, 
Cap. 2, pag. 7) ilustra um detonador (DE) desenvolvido no IAE.

Figura 4.23 Detonador

Foram utilizadas duas concepções para o acionamento dos itens pirotécnicos a bordo do VLS-1:
n acionamento elétrico de cada item no V02 e V03, sendo a segurança operacional implantada 

pela rede elétrica por meio de relés; e
n acionamento elétrico de eletropirotécnicos e acionamento pirotécnico do restante dos itens 

pirotécnicos (PT01 e futuros veículos), sendo a segurança operacional implantada por meio de barreiras 
mecânicas (DMS), além daquela obtida pela rede elétrica.

O segundo caso leva à chamada rede pirotécnica, que se baseia no conceito ilustrado na figura 
4.24.

Figura 4.24 Segmento de uma rede pirotécnica
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Da direita para a esquerda, o primeiro evento é a ordem elétrica que chega ao detonador. Este está 
montado diretamente no corpo da barreira mecânica (DMS), que, se estiver em posição “segurança” 
impede que a detonação chegue aos Estopins Detonantes Confinados (EDC). Se o DMS estiver na posi-
ção  de “armada”, a detonação propaga-se até atingir o item pirotécnico final, que executa uma ação em 
um dos vários sistemas do foguete: ignição de motor, acionamento de sistemas de fixação e separação, 
terminação de voo. No caso dos lançadores de satélites, o número de atuadores pirotécnicos (ignitores, 
atuadores dos mecanismos de aberturas de cintas, de coifa) é elevado, e a redundância para fins de con-
fiabilidade dobra aquele número. Sendo assim, o conjunto de itens forma uma rede pirotécnica para cada 
função a ser executada. As razões para o uso de tal solução são as seguintes:

n o DMS provê segurança operacional adicional em solo, eliminando completamente a possibi-
lidade de que um eletropirotécnico acionado intempestivamente desencadeie o acionamento do pirotéc-
nico final;

n os EDC têm alta confiabilidade e flexibilidade semelhante àquela de um cabo elétrico, permi-
tindo a instalação dos equipamentos pirotécnicos em todo o veículo.

Dentre as várias ações que aumentam a segurança operacional e do voo, pode-se destacar o desen-
volvimento dos eletropirotécnicos com características de não iniciação (no fire) denotadas por 1A/1W/5 
min, ou seja, o eletropirotécnico não opera se submetido à corrente de 1 A, com a potência de 1 W, 
por cinco minutos. Esse padrão de segurança é adotado internacionalmente, com o objetivo de tornar o 
eletropirotécnico mais imune a correntes espúrias a que venha ser submetido durante sua utilização na 
área aeroespacial. Há também critérios de resistência à exposição a cargas eletrostáticas. Esse tipo de 
eletropirotécnico agora é empregado também no VSB-30.

A equipe de pirotecnia do IAE adotou para os voos posteriores ao V03 o DMS acionado remo-
tamente, isto é, cada DMS a bordo pode ser passado da condição de “segurança” para a de “armado”, 
e vice-versa, por comando elétrico a partir da casamata. Adicionalmente, foi introduzido um pino de 
segurança que desabilita o acionamento do DMS. Portanto, os DMS só são habilitados pela equipe de 
pirotecnia quando não há mais ninguém no local de integração do foguete. Essa segurança adicional foi 
adotada para permitir que cada operador do foguete possa, enquanto trabalha, ver que o DMS está no 
modo de “segurança”. 

4.3 Lançadores - propulsão líquida
Os veículos com propulsão líquida dominam o cenário comercial porque sua eficiência é muito 

superior à propulsão sólida, para fins de satelitização. No capítulo sobre propulsão, veremos como essa 
superioridade pode ser quantificada. Além dessa, outra possibilidade oferecida pela propulsão líquida é 
a de controlar, dentro de certos limites, o nível de empuxo e de extinguir o motor, quando necessário. 
Alguns motores podem ser religados.

Existem algumas possibilidades de propelentes líquidos em uso atualmente:
n propelentes estocáveis. Esse tipo de propelente teve grande aceitação durante a guerra fria, 

porque os foguetes podiam permanecer carregados em seus silos à espera de uma decolagem momentânea. 
O início do programa Ariane utilizou-se desse propelente devido a sua boa característica propulsiva. 
A dimetilhidrazina assimétrica (UDMH) e o tetróxido de nitrogênio (N2O4), por exemplo, constituem 
um par comburente-oxidante ainda em uso. Atualmente, em função de sua alta toxidez, os estocáveis 
estão caindo em desuso nos propulsores principais, nos quais a quantidade de propelente é grande. Nos 
pequenos propulsores, sua aplicação ainda é atraente;

n propelentes semicriogênicos. Nesse caso, um dos elementos é criogênico, sendo o par quero-
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sene e oxigênio líquido (LOX) o mais utilizado. Esse propelente foi bastante usado no início da corrida 
espacial e está de volta, devido à facilidade de obtenção e de uso de seus componentes e consequente 
baixo custo. Atualmente, o impacto ambiental dos propelentes é levado em conta. Este par é considerado 
aceitável;

n criogênicos (hidrogênio e oxigênio líquidos). Esse par é o de maior eficiência que se conhece na 
atualidade e é bastante empregado em grandes lançadores, tendo baixo impacto ambiental. A sua tecnolo-
gia é complexa, sobretudo em relação às turbobombas que pressurizam os componentes criogênicos.

Os motores líquidos trabalham em uma das duas categorias abaixo.
Motores pressurizados
O esquema simplificado (Sutton, 2010, pag. 6) de funcionamento é ilustrado na figura 4.25. A 

pressão sobre o comburente e o oxidante é dada por um gás pressurizado. O papel do regulador de pres-
são é de manter a pressão de gás constante sobre os tanques. Isso é possível porque a pressão inicial de 
trabalho do reservatório de gás é alta (cerca de 200 bar) e permanece acima da pressão desejada sobre os 
tanques até o final da utilização do motor. O papel das válvulas de controle é de permitir que o sistema 
de controle do veículo altere as vazões de oxidante e comburente, tornando a mistura mais rica ou mais 
pobre, controlando assim o empuxo do motor. É uma solução simples, mas de menor eficiência propulsi-
va e estrutural. Devido ao fato de os tanques de oxidante e comburente serem pressurizados, estes devem 
ter resistência estrutural, sendo mais pesados. O esquema permite a inserção de mais motores sendo 
alimentados simultaneamente. Uma série de detalhes foi omitida, e o leitor pode recorrer à referência 
citada para outras informações.

Figura 4.25 Sistema pressurizado

Motores com turbobombas
Nesse caso, a pressurização do comburente e do oxidante é dada por turbobombas. Esse sistema 

permite uma pressão de câmara maior, o que leva à maior eficiência propulsiva. Os tanques de combu-
rente e oxidante podem ser mais leves, produzindo ganho de desempenho. Os russos são os detentores do 
mais alto nível tecnológico em propulsão líquida. Entre várias características importantes, destaca-se a 
alta pressão com que trabalham as câmaras de combustão de seus motores, trazendo elevado desempenho 
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para o veículo. A figura 4.26 (Sutton, 2010) ilustra de forma simplificada um motor desse tipo. Note-se 
que o mesmo propelente do motor principal move a turbina, por meio de uma derivação nas linhas de 
alimentação que leva o propelente a um gerador de gás quente. O eixo da turbina aciona uma caixa de 
redução da rotação de acionamento das bombas de propelente. Outra derivação das linhas de alimentação 
passa por dentro do duto de descarga da turbina, quando o oxidante e o comburente são aquecidos e va-
porizados. O vapor formado é injetado nos tanques, causando sua pressurização, mas em nível bastante 
inferior ao do motor pressurizado.

Figura 4.26 Sistema com turbobomba

Como se pode observar pelos esquemas apresentados, a operação dos motores líquidos é muito 
mais complexa que a dos motores sólidos. 

Os foguetes à propulsão líquida são sujeitos a alguns fenômenos, já dominados, mas que merecem 
discussão:

n efeito pogo (pula-pula). Consiste da falha na alimentação dos motores em consequência da os-
cilação de pressão na linha de alimentação de propelente. Essa oscilação resulta da vibração longitudinal 
do veículo e da tubulação;

n chaqualhamento (sloshing). É o movimento da superfície livre do propelente dos tanques, devi-
do ao movimento lateral do veículo. Esse movimento pode se acoplar com modos de vibração do veículo 
e levar a uma situação de perda de controle. Esse fenômeno é eliminado pela colocação de defletores nos 
tanques e tubulações;

n a ignição de motores, em queda livre, pode ser difícil, porque o propelente não pressuriza su-
ficientemente as linhas de alimentação. Uma solução é o acendimento de um pequeno propulsor sólido 
(ullage), que produz a aceleração suficiente para que o propelente pressurize as linhas de alimentação;

n a reignição pode ser necessária em missões com transferência de órbita. Poucos são os motores 
que oferecem essa facilidade.      
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Os cuidados no projeto estrutural dos lançadores dessa categoria são maiores que naqueles à pro-
pulsão sólida. As paredes dos tanques de propelente são bastante finas (2 a 3 mm), em relação ao diâme-
tro (3 a 6 m). Resultam então alguns cuidados:

n a flambagem deve ser cuidadosamente estudada. Após um ensaio de vibração de um tanque 
de um grande lançador, o operador do esvaziamento da água, simuladora do propelente, não seguiu 
corretamente as instruções, deixando ocorrer uma vazão mais alta que a permissível. O tanque flambou 
completamente, ficando inutilizado;

n a estrutura passa a ter modos de vibração de cascas finas, com repercussão no controle, cargas 
em voo e no chaqualhamento.   

Os componentes de motores líquidos não serão apresentados neste livro, por não ter o autor vivido 
essa tecnologia. Os leitores interessados dispõem de boas fontes de informação já citadas, tais como 
Barrère e Sutton.

Passa-se a analisar fatores que afetam a concepção e a missão dos lançadores em geral.  

4.4 Localização do Campo de Lançamento
Agradeço a colaboração do engenheiro Gabbas Kaznovsky (GRTs Makeyev) na construção desta 

seção, tendo ele efetuado simulações de missões, comparações de resultados e elucidação de dúvidas. 
Agradeço também ao meu caríssimo amigo Sergey Aleksandrovitch Makhankov (GRTs Makeyev) por 
ter intermediado a colaboração.

Agradeço ao colega e amigo Luiz Roberto Del Monaco por ter facilitado o uso do DAB Ascent 
(Baker, 1996) e do Skynav (Schlingloff, 19910) e pelas valiosas trocas de ideias.

A posição do campo de lançamento sobre a Terra influi significativamente sobre o desempenho 
dos lançadores de satélite, podendo ajudá-los ou torná-los inviáveis. A influência não consiste em um 
único fator, mas na soma de vários fatores que afetam com pesos diferentes o cômputo total. Serão ana-
lisados qualitativamente e, em parte, quantitativamente, os seguintes fatores:

n latitude do campo de lançamento;
n forma da Terra;
n restrições de segurança de voo; e
n altitude do campo de lançamento.
Latitude do campo de lançamento
Ao se comparar o desempenho de um lançador designado a efetuar satelitização na mesma órbita 

circular, mas decolando de diferentes pontos da Terra, nota-se que a latitude do campo é o fator de maior 
peso para beneficiar, ou para prejudicar a missão.

O primeiro aspecto a analisar é a relação entre a latitude do campo e a inclinação da órbita a ser 
alcançada. Imaginemos que o campo esteja situado exatamente sobre o Equador. Nessa situação, qual-
quer que seja a inclinação da órbita, o plano que a contém intercepta o plano de Equador. Sendo assim, 
o lançador pode decolar quando o campo de lançamento passar pelo plano da órbita. Imaginemos agora 
que o campo está situado na latitude de 20º. O traço dos planos das órbitas com inclinação no intervalo 
(-20º ; 20º) – no qual os extremos são excluídos – não passarão pela latitude do campo. Caso o lançador 
tivesse que efetuar missão desse tipo, sua perda de desempenho seria muito grande, o que é evitado na 
prática. Na figura 4.27, constam resultados de simulações que ilustram a queda acentuada de massa de 
carga útil satelitizada para lançamentos efetuados do Cabo Canaveral para órbitas com inclinações infe-
riores àquela correspondente à latitude do campo. Um conjunto de resultados foi gentilmente gerado por 
Gabbas Kaznovsky, utilizando ferramenta da empresa GRTs Makeyev. O outro conjunto de resultados 
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foi obtido pelo uso do aplicativo Dab Ascent (Baker, 1966). O veículo utilizado nos cálculos é o foguete 
padrão (default) do Dab Ascent para a missão de inserção de massa máxima em órbitas circulares de 500 
km de altitude, decolando da latitude de 28,5º.

Figura 4.27 Desempenho em missões abaixo da latitude do campo 

Note-se a queda de quase metade da massa satelitizável ao se lançar para uma inclinação 5º inferior 
àquela do campo de lançamento. 

A solução encontrada para tal situação é a inserção do satélite em uma órbita cuja inclinação é a 
mesma da latitude do campo, e o satélite efetua a mudança de inclinação de sua órbita quando passar pelo 
nodo ascendente ou descendente. Portanto, os lançadores comerciais só efetuam missões em que a órbita 
tenha inclinação igual ou superior àquela do campo de lançamento.

Outra consequência da latitude do campo é a respectiva velocidade da superfície da Terra. Por 
simplicidade, imaginemos que a Terra seja esférica, de raio R, e que o campo de lançamento se encontra 
na latitude L, conforme mostra a figura 4.28.  

Figura 4.28 Velocidade de um ponto sobre a superfície da Terra.

A velocidade V de um ponto sobre a superfície da Terra é dada por:

onde:
w = rotação da Terra = 0,2618 rad/h;
R = raio médio da Terra =  6378 km.
Portanto, a velocidade superficial da Terra varia entre 1.670 km/h no Equador e 0 km/h nos pólos.
Se um lançador decola de um ponto sobre o Equador e deve realizar missões com diferentes incli-

nações de órbita, a figura 4.29 mostra como a velocidade da Terra influi no voo.
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Figura 4.29 Componente da velocidade da Terra no plano da órbita

Se o plano da órbita coincide com o plano do Equador, a velocidade imposta pela Terra é integral-
mente aproveitada pelo lançador. À medida que a inclinação da órbita aumenta, diminui o componente 
de velocidade do campo na direção do plano da órbita e surge um componente de velocidade transversal, 
que deve ser eliminado pela atuação do sistema de controle de atitude do foguete. No caso extremo das 
órbitas polares, a velocidade inicial oriunda da rotação da Terra, ao contrário de contribuir, prejudica, 
pois é preciso eliminá-la, conforme ilustrado na figura 4.30.

Figura 4.30 Efeito da velocidade do campo equatorial no lançamento polar 

Se o lançador decola de locais com latitude mais alta, a velocidade inicial imposta ao local de 
lançamento contribui menos para que as órbitas favoráveis sejam alcançadas e também influi menos na 
energia a ser dissipada para missões com órbita de alta inclinação.

Forma da Terra
É frequente, em estudos preliminares, a utilização do modelo esférico para representar a forma 

da Terra. Em investigações mais detalhadas e precisas, adota-se a forma oblata e o respectivo campo 
gravitacional. A adoção desses diferentes modelos conduz a diferentes desempenhos. As tabelas 4.2 e 
4.3 exemplificam o desempenho do lançador Proton em efetuar missões de inserção máxima de massa de 
satélite em órbitas circulares de 500 km.  

Tabela 4.2 Desempenho no modelo de Terra esférica

Inclinação (º) Alcântara Canaveral Vandenberg Plesetsk
3,0 1,000 - - -

17,0 0,989 - - -
28,5 0,969 0,975 - -
34,6 0,955 0,961 0,963 -
45,0 0,928 0,933 0,936 -
62,5 0,872 0,874 0,881 0,892
89,0 0,780 0,787 0,790 0,805
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Tabela 4.3 Desempenho no modelo de Terra oblata

Os valores de massa máxima em órbita foram normalizados pelo maior valor obtido em cada con-
junto de simulações. Na simulação com modelo esférico, a massa máxima foi de 11.267 kg e, no modelo 
da Terra oblata, 11.838 kg. No modelo de Terra oblata, o raio do Equador é maior, e a velocidade da 
superfície da Terra é então maior, o que leva à maior massa de satélite. A diferença entre as duas massas 
deve-se a pequenas discrepâncias nas bases de dados do Proton, utilizadas pelos aplicativos Dab Ascent 
e Skynav e aos respectivos modelos da Terra. 

Observando os resultados, conclui-se que:
n para um campo de lançamento, a maior massa a ser satelitizada é a da órbita cuja inclinação 

tem o mesmo valor que a latitude do campo. Quanto maior a inclinação da órbita, menor será o desem-
penho do lançador. Isso resulta diretamente dos componentes de velocidade cedidos pela Terra: diminui 
o componente na direção da órbita e aumenta o componente perpendicular ao plano da órbita, que deve 
ser dissipado;

n no modelo de Terra oblata, é maior o decréscimo de desempenho com o aumento da inclinação 
da órbita, porque:

- o raio da Terra é maior próximo ao Equador e a velocidade da superfície da Terra é maior, do 
que no modelo esférico; e

- o raio da Terra é menor em latitudes mais altas do que no modelo esférico; e
n no modelo de Terra esférica, fixada em uma inclinação de órbita, o desempenho aumenta com 

o aumento da latitude do campo, e o contrário ocorre no modelo de Terra oblata.
Restrições de segurança de voo
Idealmente, a trajetória do lançador se desenvolveria sobre o plano da órbita desejada. No entanto, 

para algumas missões, essa prática implica o impacto de partes alijadas ou dos destroços, no caso de 
interrupção do voo, sobre áreas restritas. Nesses casos, o azimute inicial de lançamento deve ser tal que 
evite aquela situação. Assim que a região de pontos de impacto se afasta da área protegida, o veículo 
executa manobra em guinada (dogleg maneuver) em direção ao plano da órbita. Quanto mais tardia for a 
manobra, maior será a perda de desempenho do foguete, porque quanto maior for sua velocidade, maior 
será a energia despendida para mudar seu rumo. 

Para fins de ilustração, foram realizadas duas simulações com o foguete padrão do DAB Ascent, 
decolando de Alcântara e realizando a missão semelhante àquela do VLS-1 V02, ou seja, órbita circular, 
inclinação de 16º e 744 km de altitude. A maior massa obtida, sem restrições de segurança de voo, foi de 
2.776 kg. Utilizando o azimute inicial de 78º e efetuando manobras em guinada, a maior massa obtida foi 
de 2.683 kg, ou seja, uma perda de 93 kg de capacidade de inserção em órbita. 

Um caso famoso é aquele enfrentado pelo lançador israelense Shavit, que é lançado para oeste a 
fim de para não sobrevoar o território palestino. Nessa situação, o veículo deve dissipar a velocidade da 
Terra do local de lançamento, situado na latitude de 31º, de aproximadamente 860 km/h, além de outras 

Inclinação (º) Alcântara Canaveral Vandenberg Plesetsk
3,0 1,000 - - -

17,0 0,989 - - -
28,5 0,970 0,957 - -
34,6 0,955 0,940 0,938 -
45,0 0,924 0,916 0,911 -
62,5 0,861 0,857 0,853 0,825
89,0 0,754 0,757 0,753 0,730
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restrições de segurança de voo, conforme a órbita a ser alcançada.   
Altitude do campo de lançamento
Um campo de lançamento em altitude elevada gera os seguintes ganhos de desempenho:
n diminui o tempo de voo vertical, responsável pela perda gravitacional, que constitui a maior 

perda a que o lançador é submetido; e
n diminui a fase de voo atmosférico, diminuindo as solicitações de origem aerodinâmica, dimi-

nuindo a perda por arrasto e amenizando o ambiente para o foguete e sua carga útil.
Isso explica, em parte, a iniciativa de efetuar lançamentos a partir de aviões. Nesse caso, há ainda o 

ganho de velocidade horizontal do avião, no caso do Pegasus. No caso do Polyot, o foguete seria expulso 
do avião, durante um voo parabólico. Outra razão forte para o lançamento a partir de avião é a liberdade 
de procura por locais mais favoráveis em termos de latitude e de segurança de voo.

Mais adiante, será vista a localização de importantes campos existentes no mundo.
Energia do lançador e a energia cedida pela Terra
A tabela 4.4 mostra o comportamento do VLS-1 para as mesmas missões apresentadas para o 

Proton. Note-se que, nesse caso, para uma inclinação de órbita fixada, o desempenho aumenta com o 
aumento da latitude.

Tabela 4.4 – Sequência de voo do VLS-1 V01

A diferença de comportamento entre o VLS-1 e veículos de maior porte, quanto ao acréscimo de 
desempenho em maiores latitudes para uma inclinação de órbita, pode ser explicada pela sensibilidade 
do veículo à energia inicial imposta pela rotação da Terra no local do lançamento. Veículos de menor 
porte são mais sensíveis a esse efeito, quando o lançamento ocorre em baixas latitudes e o lançamento 
se faz para inclinações elevadas, ou seja, quando a energia cinética cedida pela rotação da Terra deve ser 
dissipada pelo lançador, como já comentado. Evidencia-se esse fato pela comparação da energia cedida 
pela Terra, com a energia necessária à entrada em órbita e com a energia embarcada. 

No campo de lançamento, o veículo recebe a energia cinética oriunda da rotação da Terra, E
T,
 dada por:

onde:
m

V 
= massa do veículo na decolagem

V
T
 = velocidade da superfície da Terra no local de lançamento

A energia embarcada, cedida por um motor é dada por:

onde:
E

M
 = energia do motor

m
p
 = massa de propelente

v
e
 = velocidade de escape dos gases = I

sp
g

Inclinação (º) CLA KSC VAN PLK
2,18 270 - - -
17,0 263 - - -
28,5 250 253 - -
34,6 242 245 245 -
45,0 218 228 230 -
62,5 185 194 195 208
89,0 109 139 139 151
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Portanto, a energia embarcada no lançador é a soma das energias de todos os motores que produ-
zem acréscimo de velocidade.

Comparemos as energias cedidas pela Terra ao foguete padrão do Dab Ascent e ao VLS-1, para o 
lançamento feito do CLA. O raio da Terra no Equador é 6.378 km e será tomado o mesmo valor para o 
CLA, dada a sua baixa latitude.

A velocidade imposta pela Terra é igual a V
T
 =  wr

T
 e  w = 2p/(24x3600) rad/s. Tem-se então V

T
 

= 463,8 m/s, e: 
Tabela 4.5 – Energia cedida pela Terra

A energia embarcada é obtida a seguir.
Tabela 4.6 – Energia embarcada 

Logo, a relação entre a energia cinética cedida pela Terra e a energia embarcada para os dois ve-
ículos é dada por:

Tabela 4.7 – Relação entre a energia cedida pela Terra e a energia embarcada

Comparemos agora a energia da órbita, Eo, com a energia cinética na decolagem. A massa em 
órbita é a soma da massa do satélite mais a massa do último estágio no momento da separação do satélite. 
A energia da órbita é igual à energia específica da órbita multiplicada pela massa em órbita. Os resultados 
são mostrados na tabela a seguir, para lançamento do CLA para a órbita de 89º de inclinação.

Tabela 4.8 – Relação entre a energia cedida pela Terra e a energia da órbita

Portanto, a energia a ser dissipada pelo VLS-1 é a metade da energia da órbita a ser atingida, ou 
seja, um valor significativo para o veículo. Para o veículo padrão do Dab, a relação é bem inferior. 

É interessante também comparar a energia embarcada com a energia da órbita, como mostrado na 
tabela 4.9.

Tabela 4.9  – Relação entre a energia da órbita e a energia embarcada

Veículo mv(kg) ET(kg m2 s-2)
VLS-1 49 699 5,3 E9

Padrão Dab 159 757 17,2 E9

VLS-1 Default
mp1 4 X 7185 117 950
Isp1 265 272
E1 9,7 E10 419 E9
mp2 7185 26 997
Isp2 277 460
E2 2,6 E10 274 E9
mp3 4316 -
ISP3 272 -
E3 1,5 E10 -
mp4 814 -
Isp4 275 -
E4 3 E9 -
Ee 14,1 E10 69,3 E10

Veículo ET Ee ET/Ee

VLS-1 5,3 E9 14,1 E10 0,038
Padrão Dab 17,2 E9 69,3 E10 0,025

Veículo massa em órbita Eo ET/Eo

VLS-1 348,5 1,1 E10 0,48
Padrão Dab 7 451 23,3 E10 0,07

Veículo Eo/Ee

VLS-1 0,078
Padrão Dab 0,336
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Nota-se que o rendimento energético do VLS-1 é baixo, devido a várias perdas, sendo uma delas a 
fase balística anterior à ignição do quarto estágio, em que o conjunto dissipa energia cinética.

4.5 Perfil da trajetória nominal
A trajetória nominal de um lançador é aquela que deveria ser idealmente seguida. Ela é calculada 

com base nos seguintes fatores:
n parâmetros nominais do foguete;
n coordenadas geográficas (latitude, longitude e altitude) do centro de gravidade do foguete, nas 

condições de aptidão para a decolagem sobre o pedestal de lançamento. Informações equivalentes são 
usadas segundo a modalidade (lançamento de avião, de plataforma marítima, de silo, de submarino, de 
trem, ou qualquer outro) de lançamento do foguete;

n horário Zulu (Greenwich) de lançamento;
n restrições de segurança de voo;
n ângulo de ataque nulo durante a travessia da atmosfera, após as manobras iniciais próximas ao 

local da decolagem;
n órbita a ser alcançada; 
n massa da carga útil; e 
n ausência dos ventos de superfície e de altitude.
A definição da trajetória nominal evolui ao longo do desenvolvimento do veículo, só adquirindo 

forma final durante a operação de lançamento, quando é então introduzida na memória do computador de 
bordo sob a forma do seguinte conjunto de informações:

• sequência de eventos, ou seja, o instante em que cada evento do voo deve ocorrer, em relação a 
uma referência de tempo; e

• atitude de referência.
O assunto é explorado em maior detalhe na seção 5.5

4.6 Veículos nacionais
4.6.1 VLS-1
Os aspectos históricos da origem do VLS-1 já foram expostos no capítulo das Memórias, portanto, 

esta seção trata dos aspectos técnicos do veículo.
As características principais do VLS-1 são:

Tabela 4.10 Dados do VLS-1

A figura 4.31 ilustra a sua arquitetura.
O VLS-1 foi projetado para satisfazer prioritariamente as missões do SCD. Teoricamente a missão 

do SSR também seria satisfeita, mas não houve suficiente estudo que demonstrasse isso, em função dos 
problemas ocorridos durante os voos iniciais. Após as alterações implementadas a partir do quarto voo, 

Número de estágios 4
Comprimento total 19,5m
Diâmetro dos motores principais (todos) 1,0m
Massa na decolagem 49,7 t
Massa de propelente no 1º estágio 28,7 t
Massa de propelente no 2º estágio 7,18 t
Massa de propelente no 3º estágio 4,45 t
Massa de propelente no 4º estágio 0,81 t
Guiagem: 1º e 2º estágios
                 3º estágio
                 4º estágio

malha aberta
malha fechada

controle passivo por rotação
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conforme comentado mais adiante, o desempenho do veículo deve diminuir, o que poderá comprometer 
as missões polares.

A trajetória típica do VLS-1 é ilustrada e comentada na seção 5.5.
Imagem IAE

Figura 4.31 Arquitetura do VLS-1
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Convém aqui esclarecer como funciona o sistema de tubeiras móveis do primeiro estágio. Como 
se vê na figura 4.31, as quatro tubeiras do primeiro estágio têm uma inclinação fixa em relação ao eixo 
de simetria do foguete. A mobilidade de cada tubeira ocorre no plano transversal àquele da inclinação, 
como ilustra a figura 4.32.

Figura 4.32 Movimento das tubeiras do primeiro estágio do VLS-1

Olhando o veículo por cima, vê-se a protuberância das tubeiras em relação ao corpo de cada motor. 
O plano formado pelo eixo longitudinal do veículo e a linha AC coincidem com o plano de arfagem da 
trajetória. 

Duas tubeiras opostas movimentam-se apenas na direção perpendicular à linha que une os centros 
dos respectivos motores. Assim as tubeiras B e D controlam o eixo de arfagem e as tubeiras A e C con-
trolam o eixo de guinada. 

Imagem básica Jorge Amery

Figura 4.33 Correção em arfagem com a tubeira do motor D

Na figura 4.33, é ilustrado o torque de controle M gerado pelo empuxo defletido pela tubeira do 
motor D. A linha de ação do empuxo F passa à distância b do centro de gravidade, gerando o torque M 
= Fb. Esse torque produz movimento angular do foguete em torno do eixo de arfagem. Se apenas a tu-
beira do motor D for acionada, será também gerado um torque em torno do eixo de simetria do foguete, 
produzindo rolamento. Caso seja desejada apenas a correção em arfagem, então a tubeira do motor B, 
oposto a D, deve também ser defletida. O ângulo de deflexão das duas tubeiras é calculado considerando 
que os dois motores estão gerando torque. Caso seja necessário corrigir simultaneamente a arfagem e o 
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rolamento, então as tubeiras dos motores B e D terão inclinações diferentes, calculadas de modo que os 
torques gerados satisfaçam a necessidade momentânea de correção. O mesmo raciocínio se aplica à cor-
reção em guinada. Na prática, em consequência das assimetrias de massa, de empuxo dos quatro motores, 
geométricas e da ação do vento, todas as tubeiras são defletidas de pequenos ângulos ao longo da fase de 
voo do primeiro estágio. 

No segundo e terceiro estágios, as tubeiras móveis são alinhadas com o eixo de simetria do mo-
tor e são acionadas por um par de atuadores dispostos a 90º entre si. Dessa forma, a tubeira pode gerar 
torque de controle em arfagem, em guinada e nos dois eixos simultaneamente. Essa solução não permite 
controle em rolamento. Prevendo que a separação do primeiro estágio viesse a induzir forte rolamento no 
corpo central do veículo, devido a assimetrias dos afastadores do sistema de separação, então o VLS-1 
foi equipado com o Sistema de Controle de Rolamento (SCR), já apresentado.

Lançamento do PT01
Este texto e os demais, envolvendo pirotecnia, contaram com a revisão do engenheiro químico 

Afonso Paulo Monteiro Pinheiro, do IAE.
O primeiro voo do VLS-1 ocorreu em 2 de novembro de 1997, a partir do CLA, levando a bordo o 

SCD 2A. Na ignição do primeiro estágio, o propulsor D não acendeu, devido a uma falha no respectivo 
DMS, no qual não houve a perfeita transmissão da ordem pirotécnica, que acenderia o ignitor do motor. 
São apresentados a seguir todos os detalhes constantes na investigação do acidente, conduzida pelo autor 
do livro.

A figura 4.34 mostra esquematicamente todos os componentes pirotécnicos envolvidos. Os de-
tonadores montados na entrada do DMS receberam a corrente elétrica oriunda do painel de disparo do 
Banco de Controle (BC), do campo de lançamento. 

Figura 4.34 Sistema de ignição dos motores do primeiro estágio do PT01

A figura 4.35 mostra o interior do DMS, na qual se pode ver, em frente a cada detonador, um ex-
plosivo (booster) montado sobre o eixo de armamento do DMS. Na posição “segurança”, o eixo impede 
que os boosters recebam o plasma dos detonadores. Ao girar o eixo do DMS, os boosters ficam alinhados 
com os detonadores e os EDC, o plasma do detonador inicia o booster e este inicia o EDC. 

Figura 4.35 DMS em segurança e armado
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No PT01, ocorreu uma dispersão do plasma emitido pelo detonador. Na figura 4.36, são ilustradas 
duas formas de comportamento do plasma. 

Figura 4.36 Detalhe da falha de transmissão da energia pirotécnica

À esquerda mostra-se o plasma confinado emitido pelo detonador. Nesse caso, toda a energia é 
absorvida pelo booster, que também detona, e transmite a detonação para o EDC. À direita mostra-se o 
plasma disperso em nível tal que o booster apenas deflagra, não conseguindo transmitir a detonação para 
o EDC, que deixa de transmitir a ordem pirotécnica ao item seguinte.

Foi possível afirmar que a falha ocorreu no PT01, porque ela se repetiu em teste em solo, durante 
o processo de investigação do acidente. No caso do motor que não acendeu e no teste em solo, a mesma 
perda ocorreu nos dois trens pirotécnicos de um mesmo DMS. Caso apenas um trem tivesse funcionado, 
o motor teria acendido. 

O contexto envolvendo o projeto do foguete e seus itens é resumido a seguir. 
Foi qualificado um detonador eletropirotécnico para uso no DMS. No entanto, sua selagem vítrea 

liberava fragmentos com a detonação. Na época, a gerência do projeto não aceitou essa condição para 
voo. Foi então desenvolvido um novo eletropirotécnico, que passou por testes individuais e em DMS 
simplificados, observando-se que havia uma dispersão do plasma emitido, mas suficiente para iniciar o 
EDC. Esse segundo detonador foi instalado no veículo de voo.

Apesar de ser identificada a razão técnica da falha, ela é mera consequência de um contexto que 
domina o Programa Espacial muito antes do primeiro voo do VLS-1. A qualificação para voo de um 
item qualquer é um processo tecnicamente complexo e tem custo elevado, porque requer equipamentos 
de testes, e muito trabalho, até que o projeto seja corrigido a ponto de o item se tornar capaz de suportar 
seu processo de qualificação, mantendo sua funcionalidade. No caso dos itens pirotécnicos, além da 
qualificação, o item precisa passar por testes que demonstrem sua confiabilidade nas condições nominais 
de uso. O processo de demonstração de confiabilidade envolve um número elevado de itens, que são 
perdidos porque queimam. No caso do DMS usado no VLS PT01, não houve a demonstração de confia-
bilidade porque: 

n não havia mais tempo de qualificar completamente o novo detonador, devido à pressão para o 
lançamento do VLS-1;

n não havia recursos financeiros para comprar EDC e fabricar DMS completos necessários à 
qualificação.

Este é mais um exemplo da fragilidade do Programa Espacial Brasileiro, entre aqueles apontados 
ao longo do livro.
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O motor inativo produziu assimetria de massa e de empuxo no momento da decolagem e no que 
se seguiu. O motor B tornou-se a única fonte de controle em arfagem, e os motores A e C tiveram que 
compensar o desequilíbrio de massa e do empuxo no eixo de guinada, além do rolamento gerado pelo 
motor B ao exercer controle em arfagem. A manobra inicial de rolamento, para colocação dos motores A 
e C no plano da trajetória, e o pitch over foram realizados, e o PT01 seguiu a trajetória programada. Com 
o aumento da velocidade, as forças aerodinâmicas aumentam com o seu quadrado (vide capítulo sobre 
aerodinâmica). Os torques aerodinâmicos dependem daquelas forças e dos ângulos de ataque em arfagem 
e guinada. O torque de controle em torno do eixo de guinada, ao exaurir sua capacidade de controle em 
razão da forte assimetria de massa e de empuxo, permitiu a criação de um pequeno ângulo de ataque em 
guinada. Como o veículo é aerodinamicamente instável, as forças aerodinâmicas produzem torque rea-
limentador do ângulo de ataque. Dessa forma, aos 26 s de voo, o momento fletor atuante sobre o corpo 
do veículo, devido a sua inclinação em relação ao escoamento, atingiu nível insuportável, e a estrutura 
primária se rompeu na saia traseira do terceiro estágio, próxima ao plano de separação. Nesse momento, 
o VLS-1 já havia adquirido a velocidade de 700 km/h. 

Lançamento do V02
O voo do VLS-1 V02 ocorreu em 11 de dezembro de 1999, levando o segundo Satélite de Aplica-

ções Científicas (SACI-2). O veículo seguiu a trajetória prevista até o momento da ignição do segundo 
estágio, quando esse explodiu, encerrando prematuramente a missão. A comissão de investigação con-
cluiu que houve penetração de chama entre o bloco de propelente e o flap da proteção térmica flexível 
dianteira. Devido à proximidade entre o corpo do ignitor e o bloco de propelente, formou-se uma subcâ-
mara de combustão, na qual a pressão se elevou muito rapidamente. A leitura da pressão máxima, obtida 
por telemetria, foi de 1060 MPa, tendo atingido por volta de 1100 MPA, causando a ruptura estrutural do 
domo dianteiro do motor. As figuras 4.37, 4.38 e 4.39 ilustram o que ocorreu.

Imagem básica Jorge Amery

Figura 4.37 Detalhe do domo dianteiro do motor

Imagem básica Jorge Amery

Figura 4.38 Formação da subcâmara
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As conclusões tiradas se devem ao fato de que os dados de pressão da câmara de combustão e do 
interior do corpo do ignitor foram completamente diferentes, conforme ilustra o gráfico a seguir. 

Figura 4.39 Curvas de pressão no ignitor e na câmara

O sensor que mede a pressão interna ao corpo do ignitor registrou evolução normal. O sensor que 
mede a pressão da câmara diretamente registrou o rápido aumento da pressão.

A razão para ter acontecido tal descolamento não pode ser perfeitamente estabelecida, no entanto, 
alguns fatores foram aventados como colaboradores, tais como:

n o espaço entre o corpo do ignitor e o bloco de propelente e, por conseguinte, a extremidade do 
flap era tão pequeno que a inserção do ignitor exigia esforço. É possível que a inserção do ignitor tenha 
danificado a interface entre o flap e o bloco de propelente, dando início a uma trinca na interface entre a 
PTF e o bloco por onde o gás quente poderia penetrar. Após o voo, foi feita modificação de projeto, em 
que a folga entre o corpo do ignitor e o bloco de propelente passou a ser de 1 cm. Posteriormente, o GRTs 
Makeyev propôs que essa folga passasse a ser de 2 cm, o que foi aceito;

n a vibração oriunda dos motores do primeiro estágio teria provocado uma trinca no bloco de 
propelente do segundo estágio. Essa hipótese seria confirmada ou derrubada com a realização de um 
voo parcial do veículo, em que apenas o primeiro e o segundo estágio seriam ativos. Esse voo ainda não 
ocorreu. 

A investigação desse acidente foi conduzida pelo Coronel RR Valter Carrara, contratado pelo 
IAE especificamente para executar a tarefa. Salienta-se nesta oportunidade a competência técnica do 
Cel. Carrara demonstrada ao longo do desempenho de várias funções na AEL. Sua mente investigativa 
é invulgar. 

Lançamento do V03
O terceiro voo do VLS-1 estava sendo preparado em agosto de 2003. No dia 22, o veículo estava 

todo integrado sobre a mesa de lançamento, e estavam sendo realizados ajustes mecânicos em uma calha 
próxima à Coifa Principal, testes do sistema de atuação das tubeiras, medições no sistema elétrico e do-
cumentação fotográfica. A instalação de eletropirotécnicos do sistema de ignição dos motores tinha sido 
realizada. Subitamente, o motor D do primeiro estágio iniciou sua queima. A comissão de investigação 
não conseguiu comprovar a origem de uma eventual ordem elétrica de iniciação. Havia forte suspeita que 
uma descarga eletrostática tivesse sido originada no local de trabalho da calha próxima à Coifa Principal, 
mas nenhum teste efetuado, durante e após a investigação, mostrou a susceptibilidade dos eletropirotéc-
nicos a esse efeito. Nos destroços, a comissão de investigação encontrou os eletropirotécnicos do motor 
D e verificou que um deles funcionou normalmente e o outro foi queimado no incêndio. 

A investigação foi um processo doloroso e de proporções internacionais, porque o acidente cau-
sou a morte de 21 pessoas. A perda inesperada e conjunta de pessoas atuantes na atividade aeroespacial 
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ocorreu também em outros lugares da Terra, sabendo todos aqueles que praticam essa atividade dos seus 
perigos. Marcante de forma particular é aquela perda quando ocorrida na entrega do idealismo. Só aquela 
comunidade formada pelos profissionais, suas famílias e amigos sabem a verdadeira dimensão do que 
significou morrer no ideal do VLS-1. Esse saber não se exprime por palavras, mas só pode ser sentido. 

Em homenagem àqueles colegas que perderam suas vidas, as suas famílias e a todos que se de-
dicam a uma atividade inerentemente perigosa, mas com amor, é registrada a seguir, a relação de seus 
nomes:

Amintas Rocha Brito
Antonio Sergio Cesarini
Carlos Alberto Pedrini

Cesar Augusto Costalonga Varejão
Daniel Faria Gonçalves

Eliseu Reinaldo Moraes Vieira
Gil César Baptista Marques

Gines Ananias Garcia
Jonas Barbosa Filho

José Aparecido Pinheiro
José Eduardo de Almeida

José Eduardo Pereira (Chicão)
José Pedro Claro Peres da Silva

Luís Primon de Araújo
Mario César de Freitas Levy

Massanobu Shimabukure
Maurício Biella de Souza Valle

Roberto Tadashi Seguchi
Rodolfo Donizetti de Oliveira
Sidney Aparecido de Moraes
Walter Pereira Júnior (Tim)

Que esta página, mais do que todas as outras, motive o país a perseverar em sua conquista espa-
cial. 

Durante a investigação, foi contratada a assessoria de especialistas russos, com o objetivo de opi-
nar sobre a condução técnica da investigação. Posteriormente, o Comando da Aeronáutica contratou os 
serviços da empresa GRTs Makeyev, com o objetivo de assegurar um voo com sucesso do VLS-1, pelo 
desenvolvimento de atividades de revisão de projeto, emissão de recomendações, acompanhamento da 
implementação das recomendações e acompanhamento da operação de lançamento. As recomendações 
mais marcantes são resumidas a seguir:

n aumento do espaço entre o ignitor e o bloco de propelente. Os especialistas do GRTs Makeyev 
recomendaram que a folga fosse de 2 cm, com base em um critério bastante conservativo adotado na 
empresa Iskra. O IAE acatou a recomendação e qualificou em tiro em banco a modificação;

n redesenho da entrada do flap dianteiro da PTF, que promoveria a mais rápida entrada dos 
gases de combustão entre o flap e o segmento fixo da PTF. A recomendação foi igualmente acatada e 
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qualificada;
n adoção de barreiras mecânicas nas linhas de ignição dos motores. A recomendação foi acatada, 

mas utilizando a solução praticada no Ariane, que permitia sua integração ao VLS-1, ao passo que alguns 
itens russos apresentavam impossibilidades técnicas;

n segurança das redes elétricas. A concepção das redes elétricas adotada pelo IAE segue os pa-
drões internacionais do mundo ocidental, oriundas do projeto Ariane, e difere da concepção aplicada na 
Rússia, embora os requisitos de segurança fundamentais sejam os mesmos. A repercussão das mudanças 
nas redes elétricas e pirotécnicas para os próximos veículos se fez sentir no tempo do desenvolvimento 
como um todo (projeto, fabricação, testes) e se fará sentir no aumento de massa do veículo, principalmen-
te nos terceiro e segundo estágios, o que resultará em redução do desempenho; e

n gerenciamento do projeto e da qualidade. Foi proposta uma envergadura mais ampla e profunda 
em relação à existente. O IAE não acatou a íntegra das recomendações, porque não dispõe dos meios 
administrativos para tal mudança de atuação.

Vários estudos e testes foram encomendados à empresa, tendo sido concluídos em 2011. O obje-
tivo dos testes era obter propriedades físicas de materiais empregados no VLS-1, para as quais o Bra-
sil não dispõe do equipamento necessário. Os estudos de engenharia envolveram aerotermodinâmica, 
gásdinâmica, cargas estruturais, acústica, termoelasticidade. Um dos estudos surgiu de uma crítica dos 
especialistas da empresa sobre a concepção das tubeiras dos motores. Segundo eles, a concepção adotada 
favorecia a expulsão do inserto de carbono-carbono durante a queima do motor. A realização do estudo 
envolveu a determinação das propriedades termofísicas de materiais utilizados na fabricação das tubei-
ras, seguida da análise numérica das tubeiras sob a ação dos gases de combustão. O estudo revelou que 
a concepção usada era segura. Havia confiança do IAE na solução empregada porque foi recomendada, 
no passado, por especialistas da Société Nationale de Poudres et Explosives (SNPE), da França, e testada 
em vários motores no Brasil. Os dois eventos em que o inserto foi expulso em tiro em banco e que as-
sustaram os especialistas russos foram plenamente justificados, sem com a preocupação levantada, como 
se relata a seguir:

n em um tiro de motor S44, foi reutilizado um inserto, que não suportou ser novamente exposto 
à carga térmica; e

n em tiro do motor S40, foi utilizado um inserto de baixa qualidade que foi soltando as varetas de 
carbono-carbono, causando a sua expulsão.

Os resultados dos outros estudos citados foram avaliados pelas equipes técnicas do IAE, mas após 
minha aposentadoria, o que não me permite relatar suas eventuais consequências. 

Pessoalmente, considero que os contatos com a empresa poderiam ser mais bem aproveitados, 
pelas seguintes razões:

n a resposta do IAE durante a avaliação do VLS-1 foi lenta. A proposta principal de efetuar um 
voo parcial com apenas os dois primeiros estágios ativos foi acatada e prevista inicialmente para dois 
anos após o início da avaliação, mas o voo ainda não ocorreu; 

n a preparação dos requisitos sobre os estudos encomendados ocorreu por e-mail, o que foi 
insuficiente para estabelecer o escopo de cada trabalho com a perfeição necessária. Embora fossem pre-
vistas reuniões intermediárias durante a execução dos trabalhos, estas não ocorreram por insuficiência 
administrativa;

n não foi contratada a participação dos especialistas russos para o acompanhamento dos testes 
de desenvolvimento e qualificação dos equipamentos e subsistemas modificados para o voo. A própria 
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morosidade nos trabalhos em curso no IAE inviabilizaria tal acompanhamento. Essa atividade conjunta 
poderia aumentar muito a segurança do próximo voo, porque os especialistas russos já conheciam o pro-
jeto em detalhes e eram experientes na realização dos ensaios de qualificação;

n o trabalho conjunto viabilizaria e aceleraria a evolução das etapas do próximo lançador de 
satélites; e

n a existência de um parceiro externo contratado exerce pressão positiva em todas as camadas 
participantes, desde a alta esfera governamental até a base da pirâmide funcional. Para isso, é preciso 
querer que os projetos evoluam, como quiseram outros países. 

4.6.2 VLM
Em meados da década de 1990, o andamento do desenvolvimento do então VLS estava insatisfa-

tório e sem uma perspectiva palpável do primeiro lançamento. Pensou-se então em atingir um objetivo 
político de inserção em órbita de pequenas massas. Na época, o INPE demonstrou interesse neste tipo 
de missão (Kasemodel, 2005, pág. 5). Especulou-se sobre a possibilidade de o corpo central do VLS ser 
capaz de inserir uma pequena massa, um “radinho de pilha”, em órbita baixa. Os estudos preliminares 
mostraram que o corpo central não dispunha de energia suficiente e era preciso acrescentar um pequeno 
motor sólido de apogeu, denominado S33, que seria alojado no interior da Coifa Principal, o que resul-
taria na inserção de 50 kg em uma órbita circular equatorial de 770 km de altitude. Foram estudadas 
também configurações em que eram adicionados boosters com motores S20 e S30 para aumento de 
desempenho. Obtido esse resultado, a AEB inseriu no Plano Nacional de Atividades Espaciais (PNAE) 
o desenvolvimento do Veículo Lançador de Microssatélites (VLM), para o qual era previsto um prazo 
máximo de dois anos. Com o prosseguimento dos estudos preliminares, identificou-se a dificuldade de 
controlar o veículo na fase de voo do terceiro estágio, porque o sistema de controle aventado para tal fim 
ficava muito próximo ao centro de gravidade do conjunto, tornando assim o torque de controle muito 
baixo. Esta e outras considerações constantes na referência citada acima levaram à recomendação de 
paralisar o projeto. Nesse ínterim, a qualificação do motor S33 foi concluída, mas o motor nunca foi 
utilizado em voo (veja também os comentários sobre o foguete SONDAIIIA).

O episódio do VLM amadureceu em mim o óbvio tardio. Percebi que deveríamos ter escolhido 
a arquitetura mais simples possível para o primeiro lançador, com capacidade para inserir apenas um 
“bip-bip” em órbita baixa equatorial. Esse feito, embora de pequena relevância no cenário internacional 
e aparente irrelevância nacional, teria possibilitado que adquiríssemos a experiência de uma inserção em 
órbita bem antes do primeiro lançamento do VLS. Acredito que o ímpeto ganho nesse “pequeno“ feito 
teria alinhado as vontades nacionais para que viéssemos a ter um Programa Espacial na prática. Concluí 
que a meta de satelitização estabelecida pela MECB foi excessiva em relação à capacidade de realização 
existente, mesmo naquela época em que se vivia em efervescência. O quadro agravou-se porque não 
houve o crescimento de investimentos compatíveis com o porte do VLS-1.

4.6.3 VLS-2
Durante o desenvolvimento do VLS-1, houve sempre a preocupação com o aumento de desempe-

nho, visando a satélites de maior massa e diferentes órbitas, a serem identificados no interesse nacional. 
Em diversos contatos com entidades europeias (CNES, DLR) e russas (MAI, GRTs Makeyev, Keldish 
Institute por meio do Prof. Yuri Goergievitch Sikharulidze (2001), foram realizados estudos de viabilida-
de empregando motores sólidos maiores que o S43 e motores líquidos de vários portes. A documentação 
gerada está arquivada no IAE. Não houve o desenvolvimento de um motor sólido de maior porte até 
2013. Quanto à propulsão líquida, foi realizado o desenvolvimento no IAE do motor L5, com empuxo 
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nominal de 5 kN no vácuo, com o objetivo de impulsionar o quarto estágio do VLS-1. Está em prepara-
ção um veículo composto pelo S30 e o L5, que tem por objetivo testar os sistemas do L5 em voo. Um 
dos desafios consiste em efetuar a ignição do motor líquido em queda livre, quando podem ser formadas 
bolhas nas linhas de alimentação. 

4.6.4 VLM-1
Por volta de 2010, ressurgiu o interesse em lançamentos de micro e nanossatélites, sugerido pelo 

DLR/MORABA. A origem da ideia está no lançamento do experimento SHEFEX III, que necessita de 
uma velocidade de reentrada superior àquela obtida para o SHEFEX II. O parceiro europeu percebeu 
que a energia embarcada no foguete de sondagem que executará a missão suborbital é suficiente para a 
inserção de pequenas massas em órbita baixa. O DCTA e o IAE aceitaram os dois desenvolvimentos, e 
o veículo VLM-1, como foguete de sondagem, está na fase de estudos preliminares. Seu projeto inclui o 
desenvolvimento de um motor sólido com 12 toneladas de propelente a ser utilizado nos dois primeiros 
estágios. O experimento deverá atingir a velocidade de 7 km/s a 100 km de altitude. Os estudos de de-
sempenho do lançador de satélites derivado ainda serão realizados.

4.7 Veículos estrangeiros
Diante da fartura de informações disponíveis na internet, convém aqui apontar algumas referências 

para que o leitor interessado inicie sua busca. 
A referência (Isakowitz, 1991) constitui uma excelente fonte de informações sistematizadas sobre 

os mais variados lançadores existentes à época daquela publicação. A empresa Space Launch (http://
www.spacelaunchreport.com) apresenta os lançamentos efetuados e programados, bem como dados dos 
lançadores.

Os seguintes sites merecem ser visitados: 
n http://www.arianespace.com (a empresa comercializa os lançamentos de satélites utilizando o 

lançador europeu Ariane 5).
n http://www.braeunig.us/space/specs/lgmarch.htm (a página apresenta dados da família de fo-

guetes Longa Marcha, do programa espacial chinês. Os satélites CBERS são lançados por foguetes dessa 
família).

n http://www.cla.aer.mil.br (página do Centro de Lançamento de Alcântara) 
n http://www.iae.cta.br (página do IAE)
n http://www.isro.org (a Indian Space Research Organization – ISRO – é o órgão estatal de de-

senvolvimento de todos os segmentos espaciais da Índia).
n http://www.khrunichev.ru (a empresa é a produtora do lançador Proton. O site tem versão em 

inglês).
n http://makeyev.ru (a empresa GTs Makeyev é a desenvolvedora dos mísseis russos nucleares 

lançados de submarinos. Atualmente, alguns mísseis foram adaptados para realizar missões de lança-
mento de satélites. A empresa trabalhou junto ao IAE, na revisão do projeto do VLS-1 e na proposição 
de melhorias. Recentemente, a empresa está utilizando a sigla GRTs Makeyev para ficar mais fiel ao seu 
nome em russo).

n http://www.orbital.com (a Orbital Sciences foi a empresa que desenvolveu, com o apoio da 
NASA, o foguete Pegasus, que colocou em órbita o satélite brasileiro SCD-1).

n http://www.sea-launch.com (a empresa Sea Launch é a subsidiária da Boeing que opera o 
sistema de lançamento de satélites utilizando o foguete Zenith, o qual decola de uma plataforma de ex-
ploração de petróleo adaptada. A operação de lançamento é controlada por um navio).
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n http://www.spacex.com/ (SpaceX é a empresa privada que desenvolveu os lançadores de saté-
lite da família Falcon).

n http://www.yuzhnoye.com (o Bureau de Projetos Yuzhnoye tem longa tradição no desenvol-
vimento de mísseis e lançadores de satélites, cuja origem foi o esforço militar da URSS. Atualmente, a 
empresa produz o lançador Zenith, que compõe o empreendimento Sea Launch).

4.8 Campos de lançamento
A figura 4.40 ilustra a localização de vários campos de lançamento no mundo. Observa-se que 

cada país quer ter sua base doméstica, escolhendo a melhor situação possível. Ainda assim, muitas difi-
culdades devem ser superadas. Algumas delas são comentadas a seguir:

n Centro Espacial Kennedy (KSC). Essa foi a localização mais próxima do Equador e que aten-
desse a requisitos de segurança, encontrada pelos norte-americanos, dentro de seu território continental. 
As dificuldades para lançamento a partir do KSC não são poucas: tráfego intenso de aviões e navios; 
frequência de tufões, perda de eficiência nos lançamentos equatoriais;

n Baikonur (Tyuratam). O lançamento do Proton foi planejado para esse campo, na época da 
União Soviética. Naquele período, já havia uma séria restrição de segurança, obrigando o lançador a 
percorrer um estreito corredor, sobre o Afeganistão. Atualmente, a Rússia aluga do Kazakstão o uso do 
campo, bem como áreas de impacto de estágios; 

Imagem Jorge Amery

Figura 4.40 Campos de lançamento no mundo

n Wallops. Os EUA estão promovendo esse campo da costa da Virginia para lançamentos de 
foguetes de sondagem, sua atividade tradicional, e lançadores. O Brasil já efetuou dois lançamentos de 
SIII, a partir dessas instalações, e viveu as restrições do intenso tráfego aéreo e naval da região, ocasio-
nando janelas de lançamento bastante estreitas. Para lançamentos de satélites, a localização do campo é 
desfavorável para lançamentos equatoriais devido a sua latitude; 

n  CLA. O campo é bastante favorável a lançamentos equatoriais. Do ponto de vista de segurança 
de voo, existem restrições a considerar: a proximidade de São Luis e de algumas ilhas (Santana e Carra-
patal) e a costa da África, no caso dos lançadores de satélites.  

O clima das relações internacionais está favorável ao uso de campos por nações estrangeiras. Por 
exemplo, o Zenit, de origem ucraniana, é lançado de plataforma marítima, dentro do projeto Sea Launch, 
liderado pela Boeing. Cogita-se lançar o Pegasus (EUA) e o Ciclone (Ucrânia) do CLA. A Rússia 
especula efetuar lançamentos a partir de Woomera, na Austrália, bem como planejava o projeto Kistler 
(EUA). Em todos os casos citados, o principal aspecto das negociações é a transferência de tecnologia de 
satélites e lançadores. Os compromissos de salvaguarda de informações e de não intromissão são selados 
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entre governos, de modo que os itens para lançamento entram no outro país sem inspeção alfandegária. 
As operações de integração, testes e lançamento são efetuadas exclusivamente por pessoas do país de 
origem do lançador e do satélite.

4.9 Preços de lançamento
Pode-se comparar de duas formas os preços de lançamento: preço da operação de lançamento total 

de cada lançador, ou o preço do quilo de carga útil. 
O preço do lançamento de um satélite comercial é em média US$51 milhões (Selding, 2009). No 

entanto, o preço do lançamento a ser pago pelo proprietário do satélite depende de muitas variáveis, tais 
como:

n  o volume de satélites a ser lançado. A manutenção da constelação de satélites Iridium con-
tratou, por US$492 milhões, o lançamento de 72 satélites, perfazendo o preço de US$6,8 milhões por 
satélite, o que é considerado um preço muito atraente (Space News, 2011);

n  a categoria do lançador, em termos de sua confiabilidade. Veículos novos atraem clientes com 
um preço menor, em função do risco maior;

n  interesses comerciais e políticos. Normalmente os governos dos países subsidiam a produção 
dos lançadores de satélites e podem subsidiar mais fortemente o lançamento de satélites de seu interesse, 
sejam eles internos ao país ou estrangeiros. O artigo (Foust, 2013) aborda a influência da NASA Launch 
Services (NLS) no aumento de preço de lançamentos; e

n  lançamento de satélites militares. Fatores como os níveis de sigilo, complexidade e confiabili-
dade elevam o preço do lançamento.

A seguir são fornecidos alguns exemplos de preços de lançamentos coletados na internet:
n  a Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) pretende construir um pequeno lançador cujo 

preço de lançamento seja de US$32 milhões, o equivalente a menos de um terço do atual H-2A (Via 
Satellite, 2009);

n  o lançamento do AsiaSat pelo Proton custou US$107 milhões. A AsiaSat também contratou 
um lançamento por US$52,2 milhões, a ser realizado pelo Falcon9 (Selding, 2012);

n  o preço médio de lançamento do Delta2 é de US$137 milhões (Leione, 2012); e
n  o satélite franco-americano Jason-3 pagou US$82 milhões pelo Falcon9, preço este superior 

àquele pago pela AsiaSat, por ter sido negociado pelo NLS, o que não favoreceu o cliente.
A figura 4.41 baseia-se em dados compilados pelo engenheiro Toshiaki Yoshino, e ilustra o preço 

por quilo de carga útil para diferentes lançadores, evidenciando que os satélites maiores pagam menos 
por quilo.

Figura 4.41 Preço de lançamento por quilo de carga útil
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4.10 Operação de lançamento
A operação de lançamento de um satélite, ou de uma carga útil de foguete de sondagem, consiste 

na conjugação dos esforços dos três principais segmentos envolvidos: o campo de lançamento, o foguete 
e o satélite. Trata-se de um evento dispendioso, em vários aspectos, e delicado. Sua abordagem completa 
é volumosa, sendo, portanto, selecionados alguns poucos tópicos e apresentados de forma resumida.

Missão de lançamento
A missão de lançamento é definida com tanta antecedência quanto a necessária para que todas 

as interfaces entre o satélite, o lançador e o campo fiquem resolvidas, dentro do prazo requerido para o 
lançamento em si.

Em um lançamento comercial, além dos aspectos técnicos, é preciso estabelecer:
n  os acordos governamentais prevendo trade-offs, offsets, a preservação do sigilo de informa-

ções, end use e end user;  
n  as cláusulas contratuais que especificam prazos, multas, preços, salvaguardas, dados técnicos 

a serem fornecidos pelas partes envolvidas;
n  o contrato de seguro do satélite, cobrindo a possibilidade de insucesso na chegada do satélite 

a sua órbita.
Do ponto de vista técnico, os requisitos do satélite (parâmetros orbitais e janela de lançamento) 

constituem a principal informação quanto à missão a ser cumprida pelo lançador. Mas para que a missão 
se cumpra, a coesão entre as interfaces do trinômio campo – lançador – satélite é essencial. Como serão 
vistas a seguir, as interfaces são complexas porque não se restringem ao contato mecânico e elétrico, mas 
envolvem as organizações que dão sustentação a cada segmento.

Interface entre o satélite e o lançador
O Manual do Usuário do lançador contém todos os dados necessários ao proprietário do satélite, 

para que seja feita a análise de compatibilidade. O documento descreve as interfaces mecânicas, elétricas, 
eletromagnéticas e as condições ambientais no solo e em voo.

As interfaces mecânicas compreendem:
n  o acoplamento mecânico entre o adaptador do lançador e o satélite. O lançador pode dispo-

nibilizar vários adaptadores para que seja selecionado aquele que mais se adeque. O acoplamento prevê 
também a interface de atuação do sistema de separação. É possível haver a negociação sobre as interfaces 
a serem providas pelo lançador, satisfazendo requisitos do satélite; 

n  o volume disponível dentro da coifa. Esse volume é menor que as dimensões internas da coifa, 
já que esta vibra e se deforma. O próprio satélite pode vibrar, devendo-se então verificar se não existe 
interferência em alguma fase do voo; e

n  a análise acoplada, mencionada na seção 5.3.
As interfaces elétricas compreendem:
n  alimentação no solo e em voo;
n  transmissão de sinais de monitoramento do satélite pelo enlace de rádio do lançador;
n  acionamentos do satélite pelo lançador.
A interface eletromagnética relaciona-se com as interferências que possam ocorrer entre os equi-

pamentos do lançador e do satélite, ocasionando falhas.
As condições ambientais do lançador são descritas por:
n  ambiente térmico no solo. Em geral, o habitáculo do satélite recebe insuflação de ar-condicio-

nado em temperatura, umidade e limpeza;
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n  ambiente térmico em voo. O aquecimento do ambiente devido à presença do satélite é um 
estudo a ser feito. Embora a coifa sofra a ação intensa do escoamento aerodinâmico, sua proteção térmica 
é suficiente para que a sua parede interna não atinja temperatura elevada e afete o satélite;

n  pressão ambiente. A coifa tem orifícios que permitem o escape do ar, à medida que o veículo 
sobe. A variação de pressão do ambiente em função da altitude é o dado fornecido. Essa informação é 
importante na identificação de um possível choque mecânico no satélite no momento de abertura da 
coifa. Caso não haja a equalização, no momento da abertura da coifa, o ar atmosférico aprisionado é 
subitamente liberado, causando excitação mecânica sobre o satélite;

n  acústica. O ambiente acústico é bastante intenso na decolagem, devido à reflexão da acústica 
dos motores no solo. As plataformas de lançamento dos grandes lançadores são projetadas para atenuar 
esse efeito, utilizando-se de túneis, lençóis de água e defletores. O nível acústico de um motor é da ordem 
de 160 dB, podendo chegar a 140 dB no nível da coifa. A coifa pode ser equipada com atenuadores em 
suas paredes para que o satélite possa sobreviver. São dois os pontos fracos dos satélites em relação a esse 
aspecto: os grandes painéis solares são recobertos de películas que vibram em alta frequência, podendo 
entrar em fadiga. O mesmo pode ocorrer com os diminutos componentes eletrônicos. A passagem pelo 
transônico e pela pressão dinâmica máxima também pode representar um carregamento excessivo. Para 
que se tenha sentimento físico do que aqueles números significam, o nível acústico audível ao qual o 
ouvido humano é sensível é denotado por dB(A), que é a ponderação do sinal acústico por um filtro que 
simula a audição humana. O limiar da dor é alcançado em 120 dB(A), já podendo causar lesões (EADS, 
2008);

n  acelerações. Da mesma forma que os equipamentos do veículo são sensíveis a esses fatores, os 
satélites podem ser ainda mais frágeis. A estimativa das solicitações dinâmicas sobre o satélite, durante 
o voo, é obtida na citada análise acoplada.      

Outro requisito do satélite, que se refere simultaneamente ao lançador e ao campo de lançamento, é 
a classe de limpeza do ambiente do satélite. As instalações de integração e teste devem satisfazer a limites 
de: impurezas em dispersão no ar, temperatura e umidade. Da mesma forma, o ambiente de integração do 
satélite ao lançador deve satisfazer àquelas condições. O ambiente da coifa também deve prover a classe 
de limpeza requerida.

Interface entre o campo, o lançador e o satélite
O campo deve colocar à disposição de seus usuários uma vasta infraestrutura com as seguintes 

facilidades, entre outras:
n  instalações de armazenagem de motores, embalagens, equipamentos;
n  instalações de integração e testes que satisfaçam necessidades ambientais peculiares (tempera-

tura, umidade, classe de limpeza) e de segurança em caso de incêndio e explosões;
n  equipamentos de integração e de transporte;
n  estações de radar, telemetria e meteorologia;
n  meios de integração do foguete e do satélite ao foguete;
n  meios de lançamento do foguete;
n  instalação de controle e acompanhamento das atividades no solo e do voo; e
n  no caso de motores com propelente líquido, são necessárias as instalações de armazenamento 

e de carregamento do propelente no foguete e no satélite.
Há também os serviços a serem prestados pelo campo, tais como:
n  apoio administrativo;
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n  hospedagem das equipes de trabalho e de visitantes;
n  transporte dos contêineres entregues em aeroporto ou porto das proximidades;
n  segurança de solo;
n  segurança de voo;
n  operação das várias estações locais e remotas;
n  interface com estações remotas pertencentes a outras organizações nacionais e estrangeiras;
n  acompanhamento da trajetória;
n  interface com as equipes de resgate de cargas úteis e partes de veículos;
n  interface com as equipes de esclarecimento da área de lançamento;
n  interface com as equipes de pronto-socorro.
A segurança de solo inicia suas atividades antes da chegada das equipes do lançador e do satélite, 

ao designar os vários postos de trabalho e ao organizar as áreas de diferentes riscos. Com a chegada das 
equipes, é atribuído o nível de acesso de cada profissional de acordo com suas atividades e em que mo-
mento elas serão executadas. Durante todo o processo de integração, testes e lançamento, a segurança de 
solo zela pela obediência aos preceitos e regras estabelecidas tanto sobre o efetivo interno à operação de 
lançamento quanto a visitantes. Sobre os procedimentos técnicos relativos ao lançador e ao satélite, cabe 
à segurança de solo limitar atividades concomitantes àquelas de risco, limitar o número de participantes 
nos momentos de risco e prover meios de socorro em caso de acidente a qualquer tempo. As regras de 
segurança de solo do campo de lançamento subordinam-se às regras estabelecidas pela AEB, e ambos os 
documentos, nos quais essas regras são estabelecidas, estão disponíveis na página da internet das respec-
tivas organizações. O gerenciamento da segurança de solo localiza-se no Centro de Controle (esse nome 
que varia em cada organização), onde são tomadas as decisões, inclusive de interrupção e continuidade 
das atividades durante a cronologia de lançamento, com base nas informações emitidas pelos vários 
agentes e pela observação dos vários pontos de controle, por meio de câmeras de vídeo. 

A atividade de segurança de voo, em síntese, compreende as seguintes ações:
n  delimitação da Zona de Livre Evolução (ZLE), na qual é aceitável a evolução do ponto de 

impacto do veículo e suas partes. Um diagrama típico da ZLE para o VLS-1 é esquematizado na figura 
4.42. A região mais escura é aquela em que há propulsão dos motores. A região mais clara corresponde 
à entrada do satélite em órbita, quando não há mais risco de queda no solo decorrente da operação de 
lançamento.

Imagem básica IAE

Figura 4.42 Zona de Livre Evolução para o VLS-1
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A definição acima foi utilizada nos dois primeiros voos do VLS-1, em que a órbita era equatorial 
com injeção no Hemisfério Sul. Note-se que a linha limítrofe inferior acompanha o litoral entre o Ma-
ranhão e o Rio Grande do Norte e depois se afasta em direção à África. A linha superior acompanha a 
costa norte da península de Alcântara, seguindo até a ilha de Cabo Verde e costeando a África até ficar 
paralela à linha inferior. O fato de que as linhas prosseguem sobre o território africano não significa 
que ali é permitido o tombamento de partes do veículo, mas sim a evolução do satélite em órbita, já que 
a extinção do motor S44 ocorreria sobre o oceano, significando que ao sobrevoar aquele continente o 
motor estaria em órbita; 

n  definição dos critérios de teledestruição do veículo e acionamento do sistema de terminação de 
voo, caso os critérios de segurança sejam violados;

n  estabelecimento e operação de todos os recursos necessários ao acompanhamento do voo e à 
identificação dos parâmetros que permitem julgar se os critérios de segurança são atendidos durante o 
voo;

n  estabelecimento das probabilidades de impacto do veículo e suas partes, no próprio Campo, 
em territórios nacionais e estrangeiros. A título de exemplo, as probabilidades de impacto adotadas pelo 
campo de Wallops (EUA) são reproduzidas na tabela 4.11.

Tabela 4.11 Probabilidades de impacto autorizadas em Wallops

No estudo de Gomes (2003), são detalhados os conceitos que permitem o estabelecimento das 
probabilidades acima. Em resumo, admite-se que a dispersão de cada ponto de impacto, em torno de 
sua posição nominal, é uma distribuição gaussiana. É possível então obter a probabilidade de impacto 
sobre um objeto de dimensões conhecidas quando este está situado dentro da área de impacto. Quando 
a segurança de voo atribui a máxima probabilidade de impacto sobre um navio, por exemplo, significa 
que durante a operação de lançamento, o navio só pode navegar além da distância em relação ao ponto 
de impacto nominal, correspondente à probabilidade de impacto especificada.  

Portanto, cabe ao campo desviar os tráfegos marítimo e aéreo no interior da ZLE, durante o pe-
ríodo considerado necessário, ou interromper a cronologia de lançamento, caso haja algum tráfego que 
desobedeça as restrições. Durante a fase inicial do voo, todo o pessoal presente no campo deverá estar 
abrigado em áreas designadas pela segurança de solo.

Quanto ao resgate de cargas úteis e partes dos foguetes, cabe ao campo solicitar auxílio de uni-
dades de resgate marítimo e de reconhecimento aéreo, a qual identifica visualmente o local do resgate, 
orientada por sinalizadores e pelo rastreio de radar. No Brasil, as equipes de resgate e reconhecimento 
aéreo são compostas de pessoal e equipamentos militares. 

O campo de lançamento detém uma vasta, complexa e sofisticada infraestrutura. Sua implantação 
e manutenção são caras. No Brasil, os dois campos de lançamento são à beira-mar, favorecendo aspectos 
de segurança de voo, mas a atmosfera salina é agressiva em relação aos equipamentos eletrônicos e aos 
itens feitos em aço. Portanto, o campo exerce atividade permanente de manutenção de suas instalações 
para estar sempre apto às operações de lançamento. A melhor maneira de promover essa condição é o 
lançamento frequente de foguetes. Para esse fim, foram comprados e desenvolvidos foguetes de treina-
mento do campo, que também pretendem manter os operadores aptos. Inicialmente, a cadência prevista 

Não participantes da operação Participantes da operação
Morte 10E-06 10E-05
Impacto em navio 10E-05 10E-05
Impacto em avião 10E-07 10E-07
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de lançamento dos foguetes de treinamento é de quatro por ano, em cada campo. O leitor é convidado a 
visitar as páginas dos campos americanos e os de Esrange e Andoya, para que possa comparar com as 
atividades dos campos nacionais e tirar suas conclusões. 

Na figura 4.43, é ilustrado o complexo de instalações do CLA, indicando a distância de cada ins-
talação em relação à Torre Móvel de Integração (TMI) do VLS-1.

Imagem IAE

Figura 4.43 Campo de Lançamento de Alcântara
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Em 2012, foi finalmente concluída a reconstrução da Torre Móvel de Integração (TMI), destruída 
no acidente de 2003. A instalação conta com muitas melhorias oriundas da experiência adquirida. O 
sistema de controle do deslocamento da TMI e sua instalação elétrica foram elevados a um alto nível 
de sofisticação, visando aumentar a segurança da operação de lançamento. Pela mesma razão, foi acres-
centada uma torre fixa de escape, caso venha a ocorrer alguma situação de perigo durante a integração e 
apronto do VLS-1. Cabe à sociedade brasileira ponderar sobre as seguintes questões:

n por que a reconstrução da TMI precisou de nove anos para ocorrer? A razão é exclusivamente 
devido às impugnações das duas primeiras licitações?

n a complexidade da nova TMI é compatível com o VLS-1?
n há ou haverá VLS-1 a ser lançado? 
n quando seriam de fato esses lançamentos? 
n como justificar que, após tanto tempo, não houvesse veículo pronto para lançamento?
n quando houve o acidente, estimava-se um voo, mesmo que parcial em 2006, pactuado no con-

trato de assistência técnica com a empresa GRTs Makeyev. Por que a meta não foi atendida? 
Para que o leitor não seja conduzido a pensar em aspectos associados à corrupção e ao mau com-

portamento deste ou daquele, sugiro que procure saber qual foi o esforço feito pelos países bem sucedidos 
no desenvolvimento de lançadores de satélites e compare com esforço realizado no Brasil. Provavelmen-
te, o leitor concluirá que, mesmo preservadas as proporções dos veículos em desenvolvimento, o esforço 
nacional foi insignificante.

Uma das atividades mais importantes do campo de lançamento é o acúmulo de informações a 
respeito dos fatores climatológicos na região do voo atmosférico dos foguetes. Esses fatores incluem 
dados sobre velocidade e direção do vento ao longo do ano, identificação de rajadas e ventos cortantes, 
estudo estatístico dessas informações, determinação da incidência de chuvas ao longo do ano, incidência 
de descargas elétricas, salinidade, umidade, pressão, atmosfera padrão. Apesar do esforço feito ao longo 
dos anos por profissionais abnegados, o volume de dados é ainda insuficiente, se comparamos ao que 
outros países fizeram para proporcionar precisão as suas atividades. Este é apenas um exemplo, dentre 
uma vasta gama de atividades necessárias ao suporte à atividade espacial. 

Lembro-me que em 1986 visitei o Epcot Center e o pavilhão da Kraft, o gigante da alimentação 
americana. Em um subterrâneo iluminado por luz artificial, havia o cultivo de vegetais em condições de 
iluminação similares às de uma nave espacial. O propósito do experimento era colher dados para a futura 
viagem a Marte. Portanto, quando se fala de esforço espacial, é preciso entender sua extensão.  

Muitos tópicos tratados acima aplicam-se também aos foguetes de sondagem e complementam o 
respectivo capítulo. 



152

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Capítulo 5: Projeto de foguetes
Este capítulo dedica-se aos conceitos utilizados no projeto do foguete, como um sistema, ou seja, 

em cada área evocada do saber, desenvolvem-se conceitos de forma integrada com outras áreas para que 
o sistema possa cumprir sua missão da melhor forma, dentro dos recursos disponíveis. Cada área espe-
cializada constitui um universo de saber ao mesmo tempo amplo e profundo. Normalmente, um novato 
domina os conceitos de sua área de especialização após cerca de três anos, supondo que a base obtida 
pela formação universitária tenha sido boa e que, futuramente, o especialista conte com um mentor já ex-
periente. Hoje existe um grande volume de informações disponíveis em livros, artigos e na internet, mas 
o saber só se consolida pela união da base teórica com a realidade do desenvolvimento. Quando se diz 
que “na prática a teoria é diferente”, isso significa que os modelos matemáticos existentes ainda não re-
presentam a nova condição a ser compreendida e dominada. É a combinação da realização de bons testes, 
ou ensaios, sua análise profunda e o consequente enriquecimento de um modelo matemático que produz 
saber na prática da engenharia de desenvolvimento. É comum, ao realizar testes, encontrar comporta-
mentos inesperados, que nos obrigam a refletir e finalmente dominar um novo problema de engenharia. 
Isso explica o custo de um desenvolvimento, em que o volume de testes demanda muitos homens-hora, 
materiais, fabricações, instalações e equipamentos. A negação dessa prática tem produzido resultados 
trágicos, mesmo quando o desenvolvimento é conduzido por equipe experiente. 

5.1 Estagiamento e propriedades de massa
Como já comentado, uma decisão importante a ser tomada no momento da concepção de um 

foguete é o seu número de estágios. Essa caracterização do foguete denomina-se estagiamento ou repar-
tição de massas e é consequência de muitos fatores. Essa seção se dedica aos conceitos que ajudam na 
decisão, sob o ponto de vista da física, do comportamento de um foguete, quando ainda não há decisão 
sobre a propulsão do foguete. 

5.1.1 Equação de Tsiolkovskii
Em 1896, o cientista russo Konstantin Eduardovitch Tsiolkovskii, figura 5.5.1, estabeleceu a equa-

ção básica que rege o ganho de velocidade dos foguetes (Tsiolkovskii, 1947). 

Figura 5.1.1 Konstantin Tsiolkovskii
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A equação é utilizada até os dias de hoje nas estimativas preliminares de desempenho e apoia-se 
em ideias simples, mas de profundo significado. Considere-se o motor foguete em repouso. O Princípio 
da Conservação de Momentum nos diz que o momentum de um corpo não se altera se não houver uma 
ação externa. Portanto, quando o motor expulsa uma pequena quantidade de massa de gases (dm) a uma 
velocidade ve, a massa do motor diminui de dm e ganha um pequeno acréscimo de velocidade dv. O mo-
mentum do conjunto não se altera porque tudo se passa sem ação externa, ou seja:

Desprezando o termo dm dv, por ser de segunda ordem, tem-se:

onde m
0
 e m

f
 são as massas inicial e final do sistema, o qual perde massa e ganha velocidade.

Mas 

onde:
n Isp é o impulso específico a ser discutido posteriormente;
n g a aceleração da gravidade, com valor aproximado de 9,8 m/s2.
Logo:

A equação de Tsiolkovskii é bastante simples e não considera muitos fatores reais e que influem no 
ganho final de velocidade, normalmente produzindo perdas. Por essa razão, a equação só deve ser usada 
na fase embrionária do projeto ou para testar a coerência de resultados. A análise da equação permite as 
seguintes conclusões:

n não importa como a massa do propelente é gasta, pois só interessam os valores inicial e final, ou 
seja, as queimas lenta ou instantânea produzem o mesmo resultado. No caso dos lançadores de satélites, a 
velocidade na travessia da atmosfera deve ser tal que os efeitos aerodinâmicos fiquem abaixo dos limites 
aceitáveis para o satélite e os equipamentos de bordo. Na fase fora da atmosfera, a velocidade de queima 
também deve ser tal que as acelerações sejam suportáveis pelo satélite;

n a relação entre as massas inicial e final evidencia a importância da massa estrutural (massa final) 
mínima. Como a massa estrutural não gera energia e a consome, quanto menor ela for, melhor será. A 
redução de massa estrutural só é possível pelo desenvolvimento de novos materiais ou pela otimização de 
massa nos veículos. No entanto, a otimização é cara e conduz a soluções que podem não representar um 
expressivo aumento na capacidade de lançamento. As soluções atuais equilibram o custo e as tecnologias 
disponíveis;

n o impulso específico (Isp) traduz a eficiência do motor em produzir empuxo, sendo a velocidade 
final diretamente proporcional a esse parâmetro. No momento, estão disponíveis motores cujos limites de 
eficiência já foram atingidos. Portanto, outras tecnologias precisam ser desenvolvidas para haver ganho 
de eficiência.

Veículo com apenas um estágio
Um sonho perseguido na área espacial é o foguete monoestágio capaz de entrar em órbita (Single 

Stage to Orbit – SSTO). A equação de Tsiolkovskii nos ajuda a entender o porquê de ainda não se ter 
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conseguido realizá-lo. Analisemos a inserção de um satélite em uma órbita circular de 160 km, cuja 
velocidade a ser atingida é de 9.650 m/s. Os motores mais eficientes atuais têm impulso específico entre 
300 e 400 s. Substituindo na equação de Tsiolkowskii, obtemos que a massa final do veículo deve ser 
aproximadamente um décimo da massa na decolagem. Atualmente, a melhor relação que pode ser obtida 
é de 25% nos veículos não reutilizáveis projetados para esse tipo de missão (Kaplan, 1995). Embora a 
referência citada date de cerca de vinte anos atrás, não há ainda solução prática para tal veículo. Portanto, 
para se chegar a um lançador monoestágio é preciso evoluir para motores bem mais eficientes e materiais 
que permitam a construção de estruturas mais leves, resistentes e rígidas. Se o objetivo fosse um veículo 
tripulado, então ele teria que ter combustível para regressar e considerar a massa da tripulação. Ainda 
será preciso muito trabalho para voar no foguete do Flash Gordon!

Veículo com vários estágios
Os veículos atuais aproximam-se da solução ótima de injeção em órbita, considerando que, à medi-

da que os estágios inferiores se extinguem, são alijados, não sendo necessário levar sua massa estrutural 
até a órbita. Os lançadores atuais têm dois, três ou quatro estágios, raramente cinco.  

É possível aplicar a equação de Tsiolkovskii aos veículos de vários estágios, admitindo que a ve-
locidade final de injeção seja obtida pela soma dos incrementos de velocidade de cada estágio, ou seja, 
para um lançador com quatro estágios, tem-se:

Utilizando a equação de Tsiolkovskii para cada estágio, temos:

onde 
n m

i
  é a relação entre as massas inicial e final do veículo no final de queima do i-ésimo estágio;

n a velocidade final v
f
 é característica da órbita desejada. No caso de órbitas circulares, esse valor 

é dado por: , onde G é a constante gravitacional, M é a massa da Terra e r é o raio da órbita (altura 
da órbita + raio da Terra). O produto GM é conhecido por parâmetro gravitacional, que assume o valor 
3,986 E5 km3/s2. Para uma órbita de 700 km, r = 6.373 + 700 = 7.063 km. Portanto, a velocidade da órbita 
é de vf = 7,512 km/s = 27.044 km/h.                 

Dessa forma, escolhendo o desempenho propulsivo de cada estágio e a tecnologia que resultará na 
massa estrutural e de acordo com a missão desejada, a relação acima permite que se verifique a viabilida-
de, ou não, das escolhas efetuadas. A mesma relação permite que se estabeleça o desempenho necessário 
a estágios a serem desenvolvidos, completando a energia inerente à missão do veículo.

Agora o leitor pode entender porque a técnica soviética adotou o conceito de estágio como sendo 
a fase de voo do veículo durante seu incremento de velocidade. Note-se que o ganho de velocidade se 
faz sob a ação do propulsor principal ativo, mas que impulsiona toda a massa inerte do veículo durante 
aquela fase ou aquele estágio de voo.

Salienta-se que existem massas alijadas além dos estágios. Consideremos dois exemplos no 
VLS-1:

n a Coifa Principal é alijada durante a fase propulsada do terceiro estágio. Sendo assim, pode-se 
dividir essa fase em duas etapas: aquela em que a Coifa está presente e aquela em que sua massa não mais 
absorve a energia do motor;

n a massa do propelente do SCR é gasta parcialmente durante a fase do voo do segundo estágio. 
Embora ela seja pequena em comparação com a massa total do veículo, seu consumo representa um 
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pequeno ganho de desempenho;
n o fluido do Sistema de Atuação da Tubeira Móvel também é perdido;
n o Sistema de Gás Frio e o Sistema de Impulsão de Rolamento também perdem massa na fase que 

antecede a ignição do quarto estágio. Nesse caso, o voo é balístico, ou seja, não há propulsão dos motores 
principais. Esses dois sistemas são ejetados junto com a Baia de Equipamentos e, portanto, não influem 
na perda de massa nem do terceiro nem do quarto estágio. 

5.1.2 Balanço de massas
As propriedades de massa  de um corpo compõem-se da distribuição de massa, do centro de 

gravidade, das inércias de arfagem, guinada e rolamento e dos produtos de inércia. O histórico das 
propriedades de massa consiste da variação das propriedades de massa de um corpo em função do tempo. 
O balanço das propriedades de massa, ou simplesmente balanço de massas,  consiste da contabilização de 
todas as propriedades de massa em determinado instante de um sistema, ou subsistema.  Sua importância 
no projeto está no mesmo nível de quaisquer outros dados fundamentais do veículo.

No cálculo do balanço de massas, estão incluídos todos os itens do veículo, não importando o 
seu porte, tais como: parafusos, arruelas e porcas; suportes; tubulações; gases e fluidos; equipamentos 
eletrônicos e pirotécnicos; propelente; elementos estruturais;pintura, e quaisquer outros presentes no 
foguete.

O detalhe e o refinamento dos dados evoluem durante o projeto, passando por fases, tais como:
n estimativa por semelhança a partes já conhecidas, de projetos desenvolvidos pela equipe, ou de 

informações obtidas de veículos de outra procedência;
n estimativa por fórmulas de geometria e pelo uso de CAD; e
n medição de itens, equipamentos e subsistemas prontos e substituição dos dados simulados por 

aqueles medidos.
No caso de um lançador de satélites, o estabelecimento de um balanço de massas preciso é essen-

cial ao cumprimento da missão. Os estágios superiores são medidos ou estimados com grande precisão, 
para permitir a inserção em órbita dentro das tolerâncias impostas pelos requisitos do satélite.

O cálculo das propriedades de massa não é complexo em sua essência, como pode ser visto na 
formulação que se segue, em que se toma um subsistema como exemplo.

A massa M de um subsistema é dada por:

onde:
m

i
 = massa de cada item do subsistema; e

n = número de componentes do subsistema. 
O centro de gravidade é dado por:

onde:
X = centro de gravidade do subsistema, em relação a uma origem arbitrária. Normalmente escolhe-

-se como referência a interface do subsistema com o anterior;
x

i
 = centro de gravidade de cada item, em relação à mesma referência para a qual se quer obter X. 
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O momento de inércia, ou simplesmente inércia, de arfagem ou guinada é dada por:

onde:
I = inércia de arfagem ou guinada do subsistema, em relação ao sistema de eixos com origem no 

cg do subsistema;
I

i
 = inércia de arfagem ou guinada de cada item, em relação ao cg de cada item.

No caso da inércia de rolamento, tem-se:

onde:
I

r
 = inércia de rolamento do subsistema;

I
ri
 = inércia de rolamento de cada item do subsistema;

r
i
 = distância do cg de cada item ao eixo de rolamento do subsistema.

A dificuldade em se obter o balanço de massas reside em:
n obter bons dados relativos aos itens que compõem o subsistema;
n representar corretamente a evolução de massas dependentes do tempo, em relação ao que ocorre 

no veículo, durante o desenrolar da trajetória. Tais massas variáveis podem ser exemplificadas por:
० propulsores principais. Essa é a maior variação das massas durante as fases propulsadas princi-

pais;
० partes alijadas tais como estágios e a coifa. Esses eventos produzem perda abrupta de massa;
० sistemas propulsivos auxiliares localizados na parte alta e que são acionados durante a operação 

de vários estágios;
० queima simultânea de propulsores principais em uma janela de tempo. Essa situação ocorre 

no VLS-1, quando o motor do segundo estágio é iniciado antes da extinção dos motores do primeiro 
estágio.

Finalmente observa-se que não é possível realizar o cálculo de trajetória sem o correto balanço de 
massas. Ficam assim todos os outros estudos igualmente dependentes da qualidade desses dados. 

Nas próximas seções, são apresentados os conceitos mais especializados necessários ao projeto de 
lançadores. Esses conceitos são abordados em estudos preliminares, em que os modelos de análise são 
simplificados, mas ainda assim poderosos, porque definem a essência do projeto.

O foguete, não importando o seu porte, é um sistema complexo no que se refere às várias áreas do 
saber que foram desenvolvidas para tornar possível dominar todos os aspectos de sua física, química e 
do gerenciamento do desenvolvimento e da produção. As principais áreas são exploradas nas próximas 
seções, com nível de detalhe apenas suficiente para dar entendimento do comportamento do foguete 
como um todo. Cada uma dessas áreas constitui hoje um universo de informações às quais se dedicam 
profissionais extremamente especializados.

A título de ilustração da importância em se contabilizar as propriedades de massa, cita-se a refe-
rência (Boynton, 1987), na qual são ilustradas práticas aplicadas aos foguetes.

5.2 Propulsão
A elaboração desse capítulo contou com a revisão do engenheiro Wilson Kiyoshi Shimote, espe-

cialista em propulsão do IAE. 
A propulsão do foguete é responsável pela geração da energia que o move e é originária geral-
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mente da queima de um par, combustível – oxidante, denominado propelente. Os gases oriundos da 
combustão são ejetados em alta velocidade, promovendo assim o movimento do foguete. A essência do 
conceito é a mesma do caso de um balão de aniversário quando a soltamos. O ar expelido faz com que o 
balão se desloque velozmente no ambiente. No caso do foguete, os gases são acelerados quando passam 
pela tubeira, aumentando muito a eficiência da energia gerada pela queima do propelente.

A questão que vem sempre à mente das pessoas curiosas sobre a atividade espacial é se o emprego 
de propelente sólido é válido, ou se é uma tecnologia ultrapassada. A resposta é que tanto a propulsão 
sólida como a líquida são válidas, e o que define a escolha são fatores técnicos e econômicos. Os detalhes 
desse assunto são discutidos ao final deste capítulo, para que as razões técnicas sejam mais bem compre-
endidas. No entanto, salienta-se que lançadores comerciais modernos utilizam os dois tipos de propulsão, 
como no caso do Ariane 5 e Space Shuttle, em que os boosters são sólidos e os motores principais são 
líquidos, e, no caso do PSLV indiano, há estágios com propulsão sólida e outros com líquida.

5.2.1 Parâmetros propulsivos
Os parâmetros propulsivos apresentados a seguir aplicam-se tanto à propulsão sólida quanto à 

líquida, porque caracterizam o comportamento do motor sem entrar profundamente no campo das trans-
formações termofísico-químicas da combustão do propelente e de seus gases. A literatura sobre todos os 
aspectos da propulsão de foguetes é vasta, e a bibliografia deste livro indica textos fundamentais para a 
iniciação daqueles que a desejarem. 

A figura 5.2.1 esquematiza um foguete se movendo na atmosfera (Barrère, 1960) 

Figura 5.2.1 Geração do empuxo em um motor

A integração das pressões interna (câmara de combustão e tubeira) e externa (pressão do ar) atuan-
tes sobre o foguete produz a expressão da força de empuxo apresentada a seguir:

onde: 
F = empuxo 
v = velocidade média de escape dos gases

 = vazão de massa dos gases
A

s
 = área de saída da tubeira

p
s
 = pressão estática de saída

p
a
 = pressão do ambiente 

Portanto, o empuxo é composto de duas parcelas:
n a primeira decorre da alta vazão de massa dos gases associada a sua velocidade de escape, que 

produz a principal parcela do empuxo; e
n a segunda deve-se ao desequilíbrio entre a pressão estática dos gases de combustão na saída da 

tubeira e a pressão atmosférica. Essa parcela tem pequena magnitude, se comparada à primeira, mas é 
importante porque pode significar a redução do empuxo. 

Analisemos os parâmetros da equação apresentada para melhor entendermos o funcionamento de 
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um motor de foguete.
Velocidade média de escape dos gases e vazão de massa
A determinação de v na saída da tubeira se apoia nos seguintes conceitos:
n conservação da energia no processo de combustão, ou seja, a energia química de combustão se 

transforma na energia cinética dos gases gerados;
n conservação de massa, ou seja, a massa de gases gerada pela queima é constante ao longo da 

tubeira; e
n os gases gerados se comportam como um gás ideal (pV = nRT).
Resultam as seguintes equações:

 e 
Logo,

onde:
g = razão de calores específicos = 1,28 (valor típico de propelentes sólidos)
R = constante universal dos gases perfeitos = 8,31 J/mole K
µ = massa molecular do gás = 25 g/mol (valor típico de propelentes sólidos)
T

0
 = temperatura de combustão na câmara = 3200 K

p
0
 = pressão na câmara de combustão

p
s
 = pressão na saída da tubeira

A
g
 = área da garganta

Essa equação mostra como os parâmetros listados anteriormente influem no empuxo:
n os parâmetros R, µ e T

0
  são ligados à composição química dos gases da combustão, portanto, 

após sua escolha, sofrem pequena ou nenhuma influência dos demais parâmetros de projeto do motor;
n os parâmetros A

g
 e p

0
  influem linearmente em . Note-se que a pressão de saída é bem menor 

que a pressão de câmara. Logo, o termo em p
0
  dentro do radical varia mais lentamente que o termo em 

p
0
  fora do radical. Por isso, para pequenas variações dos parâmetros, pode-se considerar que a pressão 

de câmara influi linearmente em ;
n o aumento da pressão de câmara é perseguido no projeto dos motores, mas quanto maior a 

pressão de câmara, maior a massa estrutural. Nos motores sólidos, é preciso encontrar a pressão ótima 
de trabalho porque o envelope motor, que contém o propelente, é a própria câmara de combustão, que 
deve ter espessura suficiente para resistir à pressão interna. Nos motores principais, é usual trabalhar com 
pressões máximas na vizinhança dos 70 bar. Nos motores líquidos a câmara de combustão é diminuta se 
comparada ao veículo, portanto sua massa tem influência muito menor na massa estrutural global. Sendo 
assim, os motores líquidos trabalham com pressões mais elevadas, podendo chegar a 300 bar. O aumento 
da pressão na câmara resulta na maior eficiência propulsiva dos motores líquidos;

n o aumento da área de saída da tubeira também é buscado. Na prática, é preciso calcular a área de 
saída ótima, considerando a pressão ambiente de operação, e conciliar o aumento da massa do divergente 
com o aumento do impulso específico e também com o diâmetro do veículo;

n o parâmetro g é muito ligado às propriedades do propelente, mas é influenciado positivamente 
pela pressão de câmara.
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Velocidade característica
A equação da vazão de massa pode ser escrita da seguinte forma:

onde c* é a chamada de velocidade característica. Esse parâmetro tem duas utilidades práticas:
n permite comparar o desempenho de diferentes propelentes; e 
n permite avaliar o desempenho de um determinado propelente, antes de utilização em voo, me-

diante o ensaio de motores em escala.
A equação de c* mostra que, quanto maior o produto da temperatura de combustão pela constante 

do gás, maior o valor da velocidade característica e maior a energia gerada pela combustão do propelente. 
A adição de metais, como o alumínio, eleva a temperatura dos gases, mas, como consequência, eleva a 
massa molecular dos gases, o que reduz a constante do gás.

As considerações anteriores referem-se a um motor ideal. Na prática, existem perdas que também 
devem ser consideradas no projeto do motor. Se considerarmos a energia de combustão disponível no 
propelente, consegue-se utilizar menos da metade para produzir o escoamento dos gases em alta ve-
locidade. A grande perda ocorre no processo termodinâmico de transformação da energia térmica em 
cinética.

Coeficiente de empuxo
Este coeficiente é adimensional e é definido pela relação:

ou seja,

O coeficiente de empuxo mede a eficiência do escoamento dos gases na tubeira, indicando se ela 
está ou não adaptada às condições ambientes de operação.

Impulsão específica ou impulso específico
A impulsão específica é definida pela razão entre o empuxo e a vazão em peso de propelente que 

passa pela tubeira:

onde g é a aceleração da gravidade de referência (9,8 m/s2).
A impulsão específica é um parâmetro essencial para se comparar a eficiência de motores de qual-

quer natureza. Quanto maior a impulsão específica, para um dado empuxo, menor é a vazão de massa, e 
mais eficiente é o motor. Note-se que o Isp é expresso por meio de dois coeficientes que medem a eficiên-
cia do motor: C

F
 mede a eficiência da tubeira e c* mede a eficiência da combustão.

Note-se que, se , então . Da equação de Isp, obtém-se que v
e
 = Ispg, conforme 

afirmado em 5.1. 
A tabela que se segue fornece valores típicos de impulso específico para alguns tipos de tecnolo-

gias existentes ou em desenvolvimento, para que se possa apreciar a vasta gama de desempenhos e sua 
aplicação.
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Tabela 5.2.1 Aplicação de motores

As tecnologias de propulsão sólida e líquida podem produzir alto empuxo, com uma baixa relação 
massa do propulsor/empuxo. Os propulsores de alto impulso específico produzem baixíssimo empuxo, 
da ordem de 0,01 N. No caso dos motores iônicos com alta relação de massa do propulsor/empuxo, como 
mostrado por Schlingloff (2005, 422).

O projeto de motores consiste do melhor compromisso entre os parâmetros propulsivos, sua massa 
estrutural e a curva de empuxo desejada para sua aplicação a um foguete. As limitações surgem das tec-
nologias disponíveis em termos de materiais ou do nível de conhecimento do projetista. 

5.2.2 Tubeiras
O escape dos gases de combustão por si só é insuficiente para o aproveitamento da energia dispo-

nível na combustão de um motor de foguete. Como foi visto na equação de Tsiolkovckii, a velocidade 
do foguete é proporcional à velocidade de escape dos gases de combustão. A função da tubeira é acelerar 
escoamento dos gases gerados de modo que sua velocidade seja elevada na área de saída da tubeira.

São vários os tipos de tubeiras existentes, mas serão focalizadas as chamadas tubeiras supersônicas 
constituídas de:

n convergente, onde os gases gerados na câmara de combustão são acelerados até a velocidade 
sônica, em consequência da grande diminuição da área de passagem;

n garganta, a seção mais estrangulada, onde os gases atingem Mach 1;
n divergente, onde os gases são expandidos e ainda mais acelerados, como mostra a figura 5.2.4. 

Nesse processo, a pressão estática dos gases cai, e sua pressão dinâmica aumenta. Idealmente, a pressão 
estática de saída dos gases deve ser igual à pressão ambiente externa, tornando nula a segunda parcela do 
empuxo A

s 
(p

s
-p

a 
), como comentado adiante. 

A figura 3.9 ilustra uma tubeira.
O perfil interno do divergente é cônico e tem semiângulo na faixa de 15º para motores de baixo 

desempenho. Motores de melhor desempenho trabalham com maior pressão de câmara e, portanto, maior 
taxa de expansão (relação entre a pressão de câmara e a pressão ambiente). Nessa situação, a geometria 
cônica levaria a divergentes muito longos, trazendo dois inconvenientes: aumento da massa estrutural e au-
mento da inércia. Esta dificulta a atuação de sistemas de controle do vetor empuxo que deslocam a tubeira. 
Como alternativa, existem perfis curvos, quase parabólicos, que produzem uma rápida expansão dos gases, 
logo após a garganta e mais lenta perto da saída. A definição desse perfil é bastante elaborada se baseia no 
método das características, resultando em um divergente mais curto que o cônico, em forma de sino. Além 
disto, o ângulo de saída é inferior, por volta de 8º, o que diminui a divergência dos gases na saída, tornando 
o escoamento mais paralelo ao eixo da tubeira. Esse efeito aumenta a eficiência da tubeira e do motor. 

Uma tubeira é dita adaptada quando a pressão estática dos gases, na área de saída, é igual à pressão 
ambiente. No caso de motores que só vão atuar no vácuo, procura-se desenhar um divergente que anule 
a pressão estática dos gases na saída da tubeira. Na prática, é difícil obter tal resultado, sendo uma das 
razões o grande diâmetro de saída necessário. O diâmetro é limitado pela geometria do foguete. Por outro 
lado, para obter o maior diâmetro possível, é preciso acomodar o divergente de maior comprimento. Um 

Tipo de propulsão Isp (s) (vácuo) Emprego

sólida 280 micropropulsores, propulsores principais

líquida até 430 micropropulsores, propulsores principais

iônica até 6 000 sondas espaciais, satélites
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exemplo de solução para essa necessidade é a tubeira submersa, que entra parcialmente na câmara do 
motor. O motor S44, desenvolvido para o VLS-1, utiliza esse recurso, conforme ilustra a figura 5.2.14.

Motores foguetes utilizados em estágios inferiores operam em largas faixas de altitude e conse-
quentemente de pressão ambiente, e, se é utilizada uma tubeira de razão de expansão constante, é ne-
cessário calcular a altitude ótima para a qual se deve projetar a tubeira. Portanto, antes de atingir aquela 
altitude, o motor trabalha superexpandido. Ao ultrapassar aquele ponto, o motor trabalha subexpandido. 
A seguir é ilustrado o formato da chama em cada uma dessas situações. É comum confundir os esquemas 
da figura 5.2.2 quanto ao tipo de expansão de gás que representam. A nomenclatura baseia-se em quanto 
o gás foi expandido no interior da tubeira. Sendo assim, o gás superexpandido foi tão expandido que sua 
pressão estática se tornou inferior à pressão ambiente externa. Ao mesmo tempo, a pressão dinâmica do 
gás anula-se na parede do divergente e aumenta à medida que se afasta. A razão é que a pressão dinâmica 
é proporcional ao quadrado da velocidade do gás, que é nula na parede. Nessa situação, o ar ambiente 
penetrou em uma região do divergente até sua pressão estática se equilibrar com a pressão total do gás. Já 
o gás subexpandido chegou ao plano de saída da tubeira com pressão estática superior à ambiente. Nesse 
caso, a chama se expande ao sair do divergente até se equilibrar com a pressão ambiente.

Imagem Jorge Amery

Figura 5.2.2 Expansão dos gases no divergente

Uma solução praticada em alguns foguetes são as tubeiras telescópicas, cujo divergente é formado 
por segmentos que vão sendo adicionados ao final do divergente fixo à medida que a pressão ambiente 
externa diminui. A figura 5.23 ilustra a solução adotada pela empresa russa NPO ISKRA.

Figura 5.2.3 Tubeira telescópica

Note-se que essa solução também se aplica aos motores que atuam no vácuo, quando se deseja 
reduzir o comprimento total do foguete. Os últimos estágios podem ter a tubeira retraída, que será ex-
pandida após a separação do estágio anterior. No cômputo de perdas e ganhos, deve-se considerar que a 
tubeira telescópica tem massa adicional devido ao sistema de expansão do divergente.

Agora se pode voltar à equação do empuxo e analisar melhor seu segundo termo, considerando as 
seguintes possibilidades:

n a tubeira está adaptada: isso significa que o segundo termo se anula, e o empuxo se deve apenas 
ao efeito de expulsão dos gases de combustão;

n a tubeira está subexpandida: isso significa que o segundo termo contribui para o empuxo. No 
entanto, o maior valor de ps diminui o valor de , que é a parcela principal do empuxo;
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n a tubeira está superexpandida: isto significa que a segunda parcela torna-se negativa, constituin-
do perda do empuxo.

Para a pressão de câmara e vazão de massa fixas, Barrère (1960, 90) mostra que o empuxo máximo 
ocorre quando p

s
 = p

a
.

Na figura 5.2.4 é ilustrada a variação de alguns parâmetros dos gases desde sua origem na câmara 
de combustão até sua expulsão no plano de saída da tubeira (Barrère, 1960). Os valores na câmara e no 
plano de saída são indicativos e variam com cada motor.

Da figura podem ser observados os seguintes fenômenos:
n a velocidade dos gases evolui de praticamente zero, no interior da câmara de combustão, até 

2400 m/s (8640 km/h), desde a região de convergência até o plano de saída da tubeira. Daí se nota o papel 
da tubeira na aceleração dos gases de combustão;

n a temperatura dos gases cai substancialmente, cerca de 1500 K, durante o processo de acelera-
ção, havendo uma troca de energia térmica por cinética;

n a pressão estática cai de 60 bar a quase zero; e
n a evolução da velocidade dos gases, em termos do número de Mach, mostra que o regime sôni-

co (M = 1) é atingido na garganta da tubeira. 

Figura 5.2.4 Variação de parâmetros dos gases na tubeira

Durante o voo atmosférico, ocorrem interações entre os gases de combustão e o escoamento aero-
dinâmico, tais como:

n se o jato estiver superexpandido, ocorre o descolamento do jato em relação ao divergente, pro-
duzindo perda de empuxo e aumento do arrasto aerodinâmico;

n se o jato estiver subexpandido, então este se comporta como um corpo sólido, aumentando o ar-
rasto do foguete. Se o choque entre os dois fluxos for suficientemente intenso, pode haver descolamento 
do escoamento aerodinâmico em relação à superfície externa do divergente. 

O jato subexpandido também tem repercussão no voo fora da atmosfera. No vácuo, a chama se 
expande dando lugar à chamada pluma. A pluma pode irradiar calor para os equipamentos vizinhos à 
tubeira, danificando-os, e pode também formar uma cortina, que pode abranger uma área com 5 km de 



163

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

diâmetro, que dificulta a comunicação entre o foguete e o solo, conforme ilustra a figura 5.2.5.

Figura 5.2.5 Efeito da pluma na comunicação com o solo

Outra interação entre o fluxo aerodinâmico e o jato é a recirculação de gases na região traseira do 
motor. Forma-se uma região de escoamento turbulento que invade o compartimento do estágio reservado 
aos equipamentos e os danifica. Conforme ilustrado na figura 4.3, uma solução é o emprego de escudos 
térmicos.

O escoamento dos gases representa uma elevada carga térmica na garganta e no divergente da 
tubeira. Quanto maior for a vazão de massa, maior a solicitação. Aquelas partes da tubeira devem ser 
construídas com materiais que resistam a esse ambiente térmico. Alguns materiais comportam-se de 
modo eficiente naquelas circunstâncias por meio de um mecanismo conhecido por ablação, ilustrado a 
seguir (Andrade, 1998). 

Figura 5.2.6 Evolução do processo ablativo

Portanto, a deterioração progressiva do material forma uma camada protetora para as camadas a 
serem consumidas. 

Nos motores do VLS-1, a garganta é construída do material ablativo denominado carbono-carbo-
no, que consiste de varetas de carbono, montadas de forma propícia, confinadas em um meio carbonoso. 
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Blocos de carbono-carbono são obtidos da seguinte forma:
n varetas de carbono são montadas em um dispositivo que as sustenta nas direções necessárias 

ao uso, ou seja, no produto final as varetas estarão alinhadas em relação aos fluxos de calor dos quais se 
deseja proteger o componente estrutural, por exemplo;

n o conjunto é impregnado com uma resina e levado ao forno para carbonização da resina. Ao 
final dessa carbonização, a primeira camada da matriz de carbono está formada, mas o conjunto contém 
muitos vazios;

n é feita nova impregnação e nova carbonização. O processo é repetido até que o corpo adquira a 
forma final e a densidade desejadas, sem porosidades ou bolhas.

A figura 5.2.7 ilustra um arranjo de varetas de carbono que forma um bloco.
Imagem AIAA archive

Figura 5.2.7 Arranjo de varetas de carbono

Nos motores do SONDA III, a garganta é feita de grafite de alta densidade. Esse material não é 
capaz de resistir ao regime de funcionamento dos motores do VLS-1. 

A região de escoamento supersônico que se inicia após a seção crítica (garganta) é denominada 
divergente, também construída de materiais ablativos. Nesse caso são empregadas nos veículos nacionais 
as fibras de carbono, ou de quartzo, impregnadas de resina fenólica.

5.2.3 Propelente sólido
O propelente sólido tem composição bastante variada segundo seu emprego. O presente texto se 

limita aos propelentes usados nos foguetes de sondagem e no lançador de satélites desenvolvidos pelo 
IAE. Nesses casos, os três componentes básicos do propelente são: 

n resina polibutadiênica hidroxilada (PBLH), que desempenha o papel de combustível e que, após 
o processo de cura, dá forma ao bloco de propelente;

n perclorato de amônio (PA), que é rico em oxigênio e trabalha como oxidante ou comburente; 
e 

n pó de alumínio, que aumenta a energia entregue pelo motor ao contribuir para o aumento da 
temperatura, densidade e da vazão de massa dos gases de combustão.

Além desses componentes, há inúmeros outros que desempenham variados papéis, tais como a 
catalisação da cura do bloco, o aumento da resistência mecânica e a facilitação da adesão do propelente 
às proteções térmicas.

Todos os componentes devem ser selecionados segundo suas propriedades físico-químicas dentro 
de faixas de tolerância, propiciando a repetitividade na produção de motores com comportamento tam-
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bém dentro de uma faixa admissível. No caso específico do perclorato de amônio, o produto é fornecido 
sob a forma de grãos, ou pérolas, de diferentes diâmetros. É selecionada uma combinação de diferentes 
tamanhos de grão de modo a se obter a velocidade de queima desejada para o propelente e a maior den-
sidade possível. Sendo este um fator de grande influência no comportamento do motor, e consequente-
mente do foguete, há grande cuidado na citada seleção.

Os componentes são misturados em uma usina de propelentes, no equipamento denominado ma-
cerador. Obtida a mistura homogênea sob a forma de pasta, esta é vertida no interior do envelope motor. 
Segundo a capacidade do macerador, essa operação é repetida, até que o volume necessário ao motor 
seja produzido. Durante o carregamento do propelente, o motor é inserido em uma câmara de vácuo, 
para eliminação de bolhas de ar. Em seguida, o motor é levado a uma estufa, na qual permanece por uma 
semana à temperatura de 60 ºC e, em seguida, é deixado esfriar naturalmente até a temperatura ambiente. 
Ao fim desse processo, o bloco adquiriu as suas propriedades mecânicas. O motor só pode ser usado após 
um mês, quando ocorre sua cura completa.

O propelente sólido tem propriedades mecânicas peculiares devidas à dominância da presença do 
ligante, que é uma resina. Dependendo da formulação do propelente, o bloco pode ter comportamento 
estrutural viscoelástico, deformando-se lentamente sob a ação de seu próprio peso. Esse tipo de compor-
tamento denomina-se relaxamento ou creep. Portanto, o bloco de propelente deve ser analisado e testado 
estruturalmente para se verificar seu comportamento sob as seguintes condições:

n pressurização interna;
n acelerações encontradas durante o voo;
n vibrações encontradas em voo e durante os transportes; e
n períodos de armazenagem.
Nos blocos de propelente produzidos no IAE, não foi constatado relaxamento perceptível após 

anos de armazenagem na horizontal ou na vertical. Tradicionalmente, durante a armazenagem horizontal, 
gira-se o motor periodicamente, eliminando-se a possibilidade de que uma deformação permanente se 
estabeleça.

As situações mais perigosas quanto à produção ou dano do bloco de propelente são:
n trinca na superfície ou no interior do bloco: a superfície de queima ao atingir a trinca aumenta 

a superfície de combustão o que muda o comportamento do motor. A pior consequência é o aumento da 
pressão interna capaz de levar à explosão do motor; e

n descolamento entre o bloco e a proteção térmica: o efeito é o mesmo da trinca, em que a super-
fície não colada passa a queimar, facilitando a propagação da queima ao longo da interface propelente 
– proteção térmica (veja o capítulo 4, em que se comenta o acidente do VLS-1 V02). 

O início da queima do propelente é promovido pela presença de gases quentes, gerados pelo igni-
tor, ao longo de sua superfície livre. A superfície aquecida produz inicialmente a sublimação do prope-
lente. Forma-se uma região gasosa em frente à superfície sólida na qual o PA queima como monoprope-
lente. Logo a seguir se forma outra região gasosa em que a resina sublimada é queimada (Branco, 1998). 
Iniciado o processo, o mesmo se autossustenta até que todo o propelente seja consumido. 

Curva de empuxo de motores sólidos
Cada tipo de aplicação dos motores sólidos requer um histórico de como o empuxo evolui durante 

sua queima. A maneira de se obter diferentes históricos de queima se baseia no projeto da geometria 
interna do bloco de propelente. Esse assunto é vasto, e o texto se limita a noções básicas.

Admitamos que o propelente seja homogêneo. Nesse caso, a queima se faz na direção perpendi-



166

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

cular à superfície. Imaginemos que o bloco seja cilíndrico com um canal cilíndrico concêntrico interno, 
conforme ilustrado na fig. 5.2.8. 

Figura 5.2.8 Evolução do empuxo do cilindro com área de passagem circular

A área da seção transversal da geometria interna do bloco em qualquer instante da queima deno-
mina-se área de passagem. Nesse exemplo, a área de passagem evolui de pro

2 até pR2. Admitindo que 
a velocidade v de propagação da queima seja constante, então o raio do círculo durante a queima é dado 
por:

onde T é o tempo de queima do motor, e t é um instante durante a queima. 
Logo, a área de passagem em um instante qualquer é dada por:

a variação da área de passagem tem o formato dado. A relação entre o empuxo e a área de passa-
gem é dada por:

onde k depende de parâmetros do motor e n = 0,4 é o índice de combustão para motores que utili-
zam perclorato de amônio, como mostra Barrère (1960, 195 e 216). 

A curva tem três fases distintas:
n o início é abrupto nesse caso idealizado, porque se considera que toda a superfície livre do bloco 

inicia sua combustão simultaneamente e instantaneamente. Na prática, há a ação do ignitor que inicia a 
superfície livre e depois esta começa a queimar, podendo o início da combustão do bloco demorar 100 
ms;

n a segunda fase é resultado da evolução da geometria da área de passagem. No exemplo dado, 
o empuxo é sempre crescente, iniciando seu crescimento lentamente, e depois crescendo com maior 
velocidade; e

n o final do empuxo, ou cauda de empuxo, nesse caso é abrupto porque a superfície de queima se 
consome ao mesmo tempo ao longo de toda a superfície em combustão.

Em um foguete de sondagem, o crescimento lento do empuxo é inconveniente, porque torna o 
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foguete mais sensível ao vento de superfície, o que aumenta a dispersão do ponto de impacto das partes 
do veículo e da carga útil. No início das discussões sobre o VSB-30, o DLR deixou clara a necessidade 
de áreas bastante reduzidas de ponto de impacto, principalmente a da carga útil, para facilitar o resgate e 
para que ela não caísse em território da Noruega, país vizinho à Suécia. A solução empregada utilizou a 
geometria interna denominada “roda de vagão” (wagon wheel), ilustrada a seguir, que apresenta elevada 
área de queima inicial.

A curva de empuxo correspondente é ilustrada na figura 5.2.9. A fase de alto empuxo, chamada 
de fase boosted, corresponde à queima das pontas de propelente, na qual a área de queima é elevada. 
Quando as pontas são consumidas, formando pontas triangulares, o empuxo cai para nível inferior, na 
fase denominada sustentada, ou sustained.

Figura 5.2.9 Geometria da roda de vagão e a respectiva curva de empuxo

No caso do propulsor do segundo estágio do VLS-1, a geometria da área de passagem (área da 
seção interna do bloco) varia ao longo do comprimento do motor. Próximo ao ignitor, a forma é circular. 
A partir de uma seção, a forma é de uma estrela de tamanho crescente, formando um cone, conforme 
ilustrado na figura 5.2.10.

Imagem básica IAE

Figura 5.2.10 Aspecto interno do bloco de propelente do motor S43
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 O resultado é uma curva de empuxo com o formato mostrado na figura 5.2.11.

Imagem básica IAE

Figura 5.2.11 Forma da curva de empuxo do motor S43

Esse tipo de curva tem duas características típicas:
n o empuxo apresenta um longo trecho quase constante;
n a reduzida cauda de empuxo.
A cauda de empuxo reduzida tem como objetivo reduzir o tempo de final de queima dos motores 

do primeiro estágio para que eles possam ser logo alijados do veículo, após a conclusão de sua fase útil. 
No entanto, isso pode representar uma sobrecarga para o sistema de controle do segundo estágio, porque 
uma pequena defasagem de funcionamento significa considerável diferença no nível de empuxo, confor-
me é ilustrado na figura 5.2.12.

Figura 5.2.12 Cauda curta e cauda longa

Na figura da esquerda, é ilustrada a cauda curta, em que uma pequena defasagem nas curvas de 
empuxo de dois motores produz uma diferença de empuxo DF maior do que no caso da cauda longa, na 
figura da direita.

No caso do motor S44 (quarto estágio do VLS-1), a geometria interna é de um cilindro circular, 
com duas seções. A curva de empuxo resultante é mostrada na figura 5.2.13.

Imagem básica IAE

Figura 5.2.13 Forma da curva de empuxo do S44
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A ilustração desse motor em corte está na figura 5.2.14.
Imagem básica IAE

Figura 5.2.14 Motor S44 em corte

Observe-se que o nível crescente do empuxo produz uma aceleração progressiva, solicitando o 
satélite somente no final da fase propulsada.   

Motor segmentado
Existem em operação grandes motores sólidos, tais como os boosters do Space Shuttle e do Ariane 

5, com 270 t de propelente em cada booster, respectivamente. O carregamento de propelente poderia 
ser feito de uma só vez, bastando construir uma usina de tais proporções; no entanto, há razões para não 
fazê-lo: 

n caso haja um defeito no carregamento, toda a massa será perdida; e
n uma instalação maior tem custos inicial e de manutenção maiores. Caso haja uma parada na 

produção, os custos da vida vegetativa e a retomada da produção são maiores.
n A solução encontrada foi o desenvolvimento do motor segmentado, ou seja, o motor é formado 

pela junção de módulos cilíndricos e os das extremidades. Algumas vantagens dessa solução, em termos 
de produção, são:

n é possível produzir módulos intercambiáveis carregados com propelente, armazená-los e depois 
montá-los em um booster, de acordo com a demanda; e

n havendo defeito em um módulo, perde-se apenas aquele. Caso seja necessário testar a correção 
com novo carregamento, o risco de nova perda se limita ao tamanho do módulo. 

Os motores segmentados possuem massa estrutural do envelope motor maior, porque cada seg-
mento tem flange em cada extremidade para permitir a montagem (veja também o capítulo 3, figura 
3.5).

Em alguns motores, as superfícies transversais dos blocos de propelente são coladas ao segmento 
vizinho. Em outros, as superfícies transversais são inibidas, e há em espaço entre os vários blocos. A 
inibição é uma resina que impede a queima do propelente na direção perpendicular à superfície inibida. 

Isolamento térmico interno
Já foram vistos, no capítulo 3, os tipos de proteção térmica utilizados nos motores sólidos. Resta 

ainda elucidar uma questão que frequentemente ocorre: se o propelente é um isolante térmico, por que é 
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necessário empregar isolante na região cilíndrica interna do envelope motor?
Para ilustrar o entendimento do assunto, imaginemos que a área de passagem inicial do bloco 

de propelente tenha formato triangular. A evolução de sua geometria, devido à queima, é ilustrada a 
seguir: 

Imagem Jorge Amery

Figura 5.2.15 Evolução da área de passagem

Observe-se que, no instante intermediário, as pontas do triângulo constituem o início da exposição 
da superfície interna aos gases da queima. Nos instantes seguintes, cada vez mais a superfície interna está 
exposta. Portanto, dependendo da geometria da área de passagem, a região cilíndrica fica exposta aos 
gases de combustão a partir de um instante da queima, necessitando assim de proteção.

Em alguns motores, é utilizada a geometria denominada trombeta, que tem formato cônico (o mo-
tor S43 ilustrado na figura 5.2.10 é um exemplo, em que a região estrelada é cônica). Nesse caso, o corte 
longitudinal do bloco de propelente e do liner tem o aspecto ilustrado a seguir:

Imagem Jorge Amery

Figura 5.2.16 Queima do motor trombeta

Note-se que a região interna traseira fica exposta aos gases quentes, a partir do instante em que 
a geratriz do cone encontra a superfície cilíndrica. Nesses casos, a espessura de proteção térmica deve 
levar em conta o tempo de exposição de cada região aos gases. Resulta uma progressão da espessura da 
proteção térmica entre a região menos exposta até a mais exposta. 

Desvios parasíticos do jato
Os desvios parasíticos do jato podem ser de dois tipos, conforme ilustrado na figura 5.2.17:
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n a linha de ação do empuxo é paralela ao eixo do veículo. Nesse caso, o empuxo gera um torque 
perturbador igual a M = Fb, onde b é a distância entre a linha de ação do empuxo e o eixo de simetria do 
veículo onde idealmente se localiza o cg;

n a linha de ação do empuxo é inclinada em relação ao eixo do veículo. Nesse caso, o empuxo gera 
um torque perturbador igual a M = Fb, em que b é a distância entre a linha de ação do empuxo e o cg.

Na prática, os dois casos combinam-se no espaço tridimensional. Nota-se que o desvio angular 
produz mais perturbação que o desvio lateral. Esses desvios são resultantes da soma das deformações e 
imperfeições do foguete e sempre estarão presentes. Os métodos de fabricação trabalham com tolerân-
cias tais que os desvios se reduzam a valores suficientemente pequenos para que o veículo cumpra sua 
missão. 

Uma fonte importante do desvio angular do jato pode ser a tubeira. No IAE, todas as tubeiras pas-
sam por um mapeamento da superfície interna, o qual é processado numericamente para a determinação 
da inclinação e a excentricidade de cada exemplar. As excentricidades dos eixos da tubeira são inferiores 
a 0,5 mm, sendo muitas vezes da ordem de centésimos de milímetro, e as inclinações são inferiores a 
5´. Note-se que a tubeira influi diretamente nos desvios do jato e deve ser utilizada dentro de tolerâncias 
pré-estabelecidas para não produzir comportamentos dinâmicos prejudiciais ao cumprimento da missão.

Os desvios apontados contribuem na dispersão da trajetória dos foguetes de sondagem estabiliza-
dos aerodinamicamente. No caso dos foguetes com sistema de controle, o desvio consome uma parcela 
da margem de controlabilidade, ou, se sua magnitude for suficiente, pode consumir parte substancial do 
torque de controle. 

Figura 5.2.17 Desvios parasíticos do jato

Outras fontes de desvio do jato são o enflexamento do envelope motor e o não paralelismo entre 
os módulos.

Se a tubeira estiver perfeitamente alinhada com o motor, mas este não for um cilindro reto, e tiver 
um pequeno enflexamento, ou os módulos não têm suas faces opostas paralelas, então a linha de ação do 
empuxo não passará pelo cg do foguete, causando torque indesejado.

Nas figuras 5.2.18 e 5.2.19 são ilustradas de forma exagerada essas situações:

Figura 5.2.18 Não paralelismo dos módulos
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Figura 5.2.19 Motor enflechado

Durante os estudos do Veículo Lançador de Microssatélites (VLM), o desvio parasítico atribuído 
ao jato do terceiro estágio gerava um momento que não podia ser vencido pelo sistema de gás frio que 
se desejava utilizar no sistema de controle de atitude. Outro fato que dificultou o dimensionamento do 
sistema de controle foi a necessidade de afastá-lo do centro de gravidade, de modo que o momento ge-
rado pudesse superar o desvio de jato assumido para o empuxo do motor S44. Na época, o projeto foi 
paralisado, porque não se encontrou solução de curto prazo para o impasse.

Propulsores sólidos desenvolvidos no IAE
Os propulsores sólidos desenvolvidos no IAE retratam o esforço de desenvolvimento e o nível 

tecnológico alcançado. O seu emprego em veículos pode ser avaliado no capítulo 3.
A tabela que se segue mostra alguns parâmetros dos motores, que permitem aquilatar seus portes.

Tabela 5.2.2 Parâmetros de motores desenvolvidos no IAE

Dados cedidos pelo IAE

onde:
m

e
 = massa estrutural

m
p
 = massa de propelente

t
q
 = tempo de queima

E
max

 = empuxo máximo no vácuo
p

max
 = pressão máxima

I
sp

 no vácuo
5.2.4 Propelente líquido
O propelente líquido aplica-se, como no caso do sólido, a motores de uma ampla gama de empu-

xos. Atenção será dada àqueles utilizados nos propulsores principais de lançadores. 
Diante do grande número de oxidantes e combustíveis, surgem várias maneiras de classificar os 

propelentes líquidos. As categorias usadas em foguetes são mencionadas a seguir.
Monopropelentes: suas moléculas contêm o oxidante e o combustível, ou os compostos que con-

sistem da mistura de oxidante e combustível. Sua iniciação é feita por um catalisador. São exemplos 

Motor me(kg) mp(kg) Emax (kN) pmax (MPa) Isp (s) tq (s) 1º voo Veículo

S20 320 242 38,0 5,30 259 18,0 1970 SII

S30 250 875 130,3 6,76 263 29,0 1976 SIII

S31 240 670 211,2 5,92 260 15,5 2004 VSB-30

S33 55 340 31,5 5,64 274 49,0 - SIII-A

S40E 620 4 240 370,0 7,20 269 50,6 1984 SIV

S40T 890 4 445 229,2 6,32 275 56,0 1997 VLS-1

S43 1 440 7 150 362,3 6,46 280 66,0 1997 VLS-1

S44 115 810 54,23 6,39 280 62,0 1993 VS-40
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desse caso o peróxido de hidrogênio e a hidrazina.
Bipropelentes: a maioria se enquadra nesse tipo, no qual o oxidante e o combustível são unidos 

somente no momento da combustão e podem ser classificados nas categorias que se seguem. 
Hipergólicos: são aqueles em que o contato entre o oxidante e o combustível produz combustão 

espontânea, ou seja, a mistura entra em combustão sem a necessidade de qualquer outro recurso, por 
exemplo, um ignitor. Um exemplo desse par hipergólico é formado pela dimetil hidrazina assimétrica 
(unsymmetric dimethyilhyidrazine UDMH) e o tetróxido de nitrogênio (oxidante). O sistema de controle 
de rolamento do VLS-1 utiliza essa solução. 

Estocáveis: seus componentes são usados à temperatura ambiente e que podem permanecer nos 
tanques, necessitando de cuidados relativos a vazamentos apenas. O combustível mais utilizado, dessa 
categoria, é a hidrazina e suas derivadas. Seu oxidante é o ácido nítrico e seus derivados, que são tóxicos 
e corrosivos, além do tetróxido de nitrogênio, peróxido de hidrogênio. Portanto, os grandes lançadores, 
que operam com esses produtos, são cercados de cuidados quanto a vazamentos. Sua grande aplicação 
faz-se nos mísseis lançados de solo por ficarem em prontidão por vários anos. Os lançadores de satélites 
soviéticos oriundos de mísseis utilizaram esse tipo de combustível, bem como a família Ariane até o 
Ariane 4. O Ciclone 4, que seria lançado de Alcântara utiliza propelentes estocáveis.

Não estocáveis: estes combustíveis dividem-se em semicriogênicos e criogênicos.
Semicriogênicos: nesse caso, o oxidante é o oxigênio líquido e o combustível é um querosene, por 

exemplo, o RP-1. Os lançadores americanos utilizaram muito esse par.
Criogênicos: esse propelente emprega oxigênio e hidrogênio líquidos. Os equipamentos de solo e 

embarcados têm alto conteúdo tecnológico para lidar com fluidos a temperaturas da ordem de 20 K. Na 
atualidade, os motores que empregam propelente criogênico são os de maior Isp.

A escolha dos propelentes baseia-se em diversos fatores:
n nível tecnológico disponível no país ou a ser desenvolvido;
n custo global (produção, armazenagem, infraestrutura);
n eficiência de combustão;
n tipo de aplicação: propulsão principal ou auxiliar; e
n impacto ambiental, em caso de acidente.
Quanto à eficiência, a tabela abaixo mostra a impulsão específica obtidas em motores (Marty, 

1986).
Tabela 5.2.3 Valores típicos de Isp para motores líquidos 

O Isp do primeiro par mostra porque é compensador lidar com a complexidade de sua tecnologia, 
porém a massa estrutural dos tanques para armazenar hidrogênio líquido, que apresenta densidade muito 
menor que a do querosene, por exemplo, é mais elevada. 

5.2.5 Características de motores líquidos equipados com turbobombas (Sutton, 2010)
São salientadas neste parágrafo algumas características fundamentais dos motores líquidos. Como 

já comentado no capítulo 4 sobre lançadores de satélites, os motores principais que utilizam propulsão 

Propelente Isp(s)

hidrogênio - oxigênio 391
hidrazina - tetróxido 282
querosene - oxigênio 320
hidrazina (monopropelente) 185
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líquida são os mais eficientes, embora mais complexos em razão dos numerosos equipamentos que os 
compõem. A complexidade dos equipamentos origina-se na alta vazão de propelente a ser entregue à câ-
mara de combustão. As turbobombas que produzem a vazão necessária trabalham a altas rotações (algu-
mas trabalham a 30000 rpm). No caso de líquidos criogênicos, maior é a sofisticação dos equipamentos 
para trabalharem com fluidos em temperaturas que fragilizam os metais. 

Os motores líquidos que pressurizam o oxidante e o comburente por meio de turbobombas podem ser 
classificados quanto ao ciclo de combustão empregado. Os ciclos diferem entre si pela forma com que:

n fornecem gás quente para as turbobombas;
n fazem os propelentes percorrerem os equipamentos; e
n descarregam os gases de combustão.
Há duas categorias principais dos motores em pauta: motores de ciclo aberto e de ciclo fechado, 

descritos a seguir.
Motores de ciclo aberto: a figura 5.2.20 esquematiza um motor desse tipo. Nele existe um gerador 

de gás quente, alimentado pelo mesmo par propelente do motor. O gás gerado gira as duas bombas, a de 
combustível e a de oxidante (comburente). O ciclo é chamado de aberto porque os gases de acionamento 
das turbobombas são descarregados em pequenas tubeiras, que podem funcionar como atuadores do 
sistema de controle do foguete ou descarregados dentro da tubeira do motor. O combustível passa por 
uma serpentina ao longo do divergente e da câmara de combustão, promovendo a refrigeração deste, e 
se aquece antes de ser injetado na câmara de combustão. Esse processo denomina-se refrigeração rege-
nerativa, em que o combustível ganha energia ao refrigerar o motor e é injetado diretamente na câmara 
de combustão, proporcionando um pequeno aumento da velocidade de saída dos gases, o que se traduz 
em ganho de velocidade do veículo. O oxidante é bombeado diretamente para os injetores da câmara de 
combustão. O desempenho desse motor é de 2 a 7 % inferior aos dois outros tipos. 

Figura 5.2.20 Ciclo aberto
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Motores de ciclo fechado: nesse caso, o fluido de trabalho das turbinas ou seus gases de combustão 
são injetados na câmara de combustão do motor para uso eficiente da energia residual daqueles gases. 
Dois tipos bastante usados desses motores são apresentados a seguir.

Motores estagiados: a figura 5.2.21 esquematiza o motor estagiado, que é constituído de duas 
câmaras de combustão em série. A primeira gera os gases em alta pressão que acionam as turbobombas 
e são posteriormente injetados na câmara de combustão do motor. Esse é um motor de alto impulso es-
pecífico, mas é complexo e pesado.

Motor de ciclo expansor: a figura 5.2.22 esquematiza o motor que usualmente utiliza hidrogênio 
como combustível. Este é gaseificado ao percorrer a serpentina de refrigeração da tubeira e, em seguida, 
movimenta as turbobombas. Depois, os gases são injetados na câmara de combustão junto com o oxidan-
te. Esse motor tem bom impulso específico, além de ser, relativamente a outras soluções, mais simples 
e mais leve.

     
Figura 5.2.21 Ciclo estagiado                                                 Figura 5.2.22 Ciclo expansor

A ignição de motores líquidos pode ser obtida por diferentes métodos, tais como (Marty, 1994, 
pág. 115):

n ignição por um fluido auxiliar hipergólico com o LOX;
n ignição por velas ou resistências elétricas;
n ignição pirotécnica;
n ignição catalítica, que inicia a decomposição do comburente; e
n utilização de uma câmara de ignição que se comunica com a câmara principal.
5.2.6 Escolha de motores
Complementam-se agora as informações constantes no capítulo 3, sobre o processo de seleção do 

tipo de propulsão a ser empregado em foguetes, porque o leitor tem mais recursos para entendê-lo me-
lhor. Idealmente as decisões devem ser livres de preconceitos ou quaisquer outros fatores subjetivos; no 
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entanto, os técnicos não devem se iludir quanto ao peso de seus argumentos, porque razões econômicas 
e políticas podem prevalecer. Para melhor abordar o assunto, é preciso analisar em separado o emprego 
de motores principais e os auxiliares.

Motores principais
Os foguetes de sondagem beneficiam-se dos motores existentes, alguns sendo excedentes de guer-

ra e da experiência obtida em desenvolvimentos anteriores, e preferencialmente utilizam motores sólidos. 
Essa aplicação é coerente com a missão dos foguetes de sondagem, ao proporcionar voo balístico a um 
conjunto de experimentos de curta duração (dezenas de minutos), em operação de lançamento simples e 
confiável. Como já comentado, os foguetes de sondagem proporcionam meios de teste para novas tec-
nologias. Sendo assim, motores líquidos podem constituir estágios de um foguete de sondagem, com o 
objetivo de testar tecnologias em pequena escala. Caso seja considerada conveniente, essa configuração 
de veículo pode prosseguir no cumprimento de missões suborbitais.

No caso dos lançadores de satélites, a missão dita o tipo de motor a ser usado, considerando os 
seguintes fatores:

n se for desejada precisão nos parâmetros orbitais, o motor de apogeu deve ser líquido por permitir 
melhor controle da duração do empuxo, ou também permitindo reignição nas órbitas de transferência;

n o primeiro estágio é um possível candidato ao emprego de propulsão sólida se o regime de voo 
for suportável pelo satélite. Como a queima do propulsor sólido é rápida (1 a 2 minutos), o regime de voo 
atmosférico é intenso em termos de vibrações em larga faixa do espectro. Por outro lado, se a energia 
necessária ao primeiro estágio for suficientemente grande, pode requerer tal quantidade de propelente 
que, no caso do motor sólido, a massa estrutural seja inviável;

n um estágio intermediário atuante fora da atmosfera pode utilizar propulsão sólida, sobretudo se 
o motor já existir ou seu desenvolvimento seja simples em função de experiência já adquirida;

n por um lado, o maior número de estágios favorece a otimização de massas, já que a massa 
estrutural vai sendo alijada; por outro, quanto maior o número de estágios, menor é a confiabilidade do 
sistema, porque mais sistemas em série (veja a seção 5.8) deverão funcionar corretamente até o final do 
voo. No caso de maior número de estágios intermediários, a propulsão sólida é mais aplicável, por sua 
simplicidade;

n caso a carga útil necessite de um nível baixo de acelerações longitudinais, então necessariamen-
te deve-se usar a propulsão líquida, que proporciona regimes de voo mais longos e lentos;

n a propulsão líquida proporciona maiores níveis de Isp. Portanto, se a maximização da massa 
de carga útil é desejada, os estágios acima do primeiro devem ser líquidos. Segundo Marshal Kaplan, 
o primeiro estágio deve ser simples e barato, significando que aquela fase do voo requer energia, mas 
pouca sofisticação.  

Motores auxiliares
É grande a gama de opções no cumprimento das funções propulsivas auxiliares. Algumas ideias 

orientadoras da escolha são comentadas a seguir:
n se a atuação for única e de curta duração, os micromotores sólidos são uma boa opção pela sua 

simplicidade. No entanto, se vários motores forem usados simultaneamente, é necessário bom controle 
na produção para que a dispersão entre os motores seja pequena. No VLS-1 e no VSB-30, o sistema de 
indução de rolamento aplica essa solução com quatro e três micromotores respectivamente, cada um 
atuando por 2 s com empuxo de 100 N. No SONDA IV eram empregados dois micromotores operando 
com retropropulsores de frenagem do primeiro estágio após a separação, e outros dois usados no sistema 
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de controle de rolamento na fase de voo do primeiro estágio;
n no caso de múltiplos acionamentos, o uso de gás pressurizado é uma boa opção se o torque 

necessário for baixo. O empuxo disponível em uma tubeira com gás frio é da ordem de 1 N apenas. No 
VLS-1, esse tipo de propulsão é usado para bascular e apontar a parte alta do foguete antes da ignição 
do quarto estágio;

n no caso de múltiplos acionamentos, mas com torque elevado, uma boa solução é o emprego 
de propelentes hipergólicos, porque não necessitam de sistema de ignição. O VLS-1 utiliza essa solução 
para fins de controle de rolamento durante o voo do segundo estágio. Cada tubeira entrega 400 N de 
empuxo.

5.2.7 Estabilidade de combustão
Tanto a propulsão sólida quanto a líquida são sujeitas à instabilidade de combustão, que se carac-

teriza pela oscilação no nível de pressão na câmara de combustão. Nos foguetes com propulsores sólidos, 
o efeito da instabilidade não traz danos para a estrutura do veículo, mas pode excitar em vibração pratos 
de equipamentos ou equipamentos presos à estrutura primária.

No caso dos motores líquidos, a instabilidade pode ocorrer em diferentes faixas de frequência e 
causar diferentes tipos de dano:

n na faixa de frequência até 200 Hz, a estrutura primária e estruturas secundárias do veículo 
podem ser excitadas, levando ao colapso do veículo ou seus equipamentos. Nessa categoria enquadra-se 
o efeito pogo, já comentados em 4.3;

n a faixa seguinte se estende até 1 kHz e causa pouco dano ao veículo. No entanto, pode preceder 
um processo de instabilidade em alta frequência;

n a instabilidade de alta frequência se situa acima de 1 kHz. Esse nível de vibração impede a 
formação da camada limite isolante térmica que se forma nas paredes da câmara de combustão. Com isto, 
a temperatura da câmara sobe, causando a sua destruição.

Todos esses fenômenos e a forma de corrigi-los são bem conhecidos hoje. Sua identificação e seu 
tratamento ocorrem na fase de desenvolvimento, por meio de testes em banco de provas.

5.2.8 Testes
É na fase de testes que a teoria e a prática primeiramente se encontram e os desenvolvedores se 

deparam às vezes com realidades imprevistas. A atividade de teste de motores é uma especialidade por si 
só, e a infraestrutura de testes é resultado de vultoso investimento de recursos humanos e financeiros. 

O principal teste realizado consiste em fixar o motor a um banco de provas, acioná-lo e medir 
todos os parâmetros que permitam identificar o comportamento do motor. As principais medições são: 
empuxo, pressão na câmara, temperaturas em vários pontos, nível acústico, e a pressão interna do ignitor 
nos motores sólidos. Nos motores líquidos, mede-se o consumo de propelente, pressão, perda de carga 
nas linhas, temperatura dos líquidos e parâmetros dos equipamentos agregados. Após a queima, mede-se 
o desgaste da tubeira e das proteções térmicas. O teste do motor pode ser feito na horizontal ou vertical. 
No caso de motores sólidos, o teste na vertical pode se dar com o jato dirigido para baixo ou para cima. 

Quando o motor é munido de controle do vetor empuxo, são realizados testes em que esse sistema 
atua e são realizadas medições para avaliar seu comportamento.

Como já comentado no caso dos motores sólidos, é possível queimar motores em escala para 
estimação do comportamento do motor de voo. O parâmetro que permite a comparação é a velocidade 
característica. Além disso pode-se estabelecer como o comportamento do motor varia em função da tem-
peratura ambiente, pelo mesmo processo. 
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5.3 Aerodinâmica
A travessia da atmosfera impõe ao foguete as condições mais adversas do voo, sob o ponto de vista 

ambiental, em decorrência da velocidade desenvolvida naquele meio. Idealmente, se a travessia fosse 
feita em baixa velocidade, em muito seria amenizado o ambiente a que o foguete e seus equipamentos são 
submetidos. Dentro do nível tecnológico atual, o regime de voo do foguete cria os seguintes ambientes: 
aerodinâmico, aerotérmico e aeroacústico, originando efeitos exemplificados a seguir: 

n a resistência do ar ao avanço do veículo (arrasto) é um fator de consumo de energia dos propul-
sores. No caso do VLS-1, há um momento em que o empuxo de um dos propulsores do primeiro estágio 
é integralmente usado para vencer essa resistência (na altitude em que isto ocorre, a magnitude do arrasto, 
que se iguala ao empuxo de um motor S43, é de cerca de 270 kN!);

n pequenos desvios de atitude do veículo produzem ângulo de ataque, que gera a força normal e 
o correspondente momento aerodinâmico. Ambos produzem cargas estruturais e consomem energia do 
sistema de controle; 

n o escoamento do ar, à alta velocidade, sobre a superfície externa do veículo, produz aquecimen-
to. Dependendo do nível do fluxo de calor, é necessário proteger o corpo com materiais isolantes ou até 
construir algumas partes integralmente em materiais resistentes àquele fluxo de calor;

n o escoamento aerodinâmico interage com a chama dos motores, influindo na recirculação da 
chama nas regiões do veículo próximas à área de saída das tubeiras;

n a presença de assimetrias na geometria externa do veículo induz rolamento aerodinâmico, po-
dendo consumir parte da margem de controle;

n em consequência da geometria externa, o escoamento pode gerar ruído acústico de alta energia, 
produzindo fadiga por vibração de pequenos componentes eletrônicos;

n a fase do voo, nas vizinhanças de Mach 1, caracteriza-se por intensa vibração do lançador e de 
seus equipamentos;

n a fase de reentrada caracteriza-se por velocidades bem mais elevadas que aquelas da fase ascen-
dente. Os problemas térmicos e de dinâmica de voo são muito severos em tais condições.  

5.3.1 Conceitos fundamentais
Números adimensionais da Mecânica dos Fluidos
Em Mecânica dos Fluidos (Shames, 1982), recorre-se a modelos em escala para se obter resultados 

válidos para a situação real. Para que isso seja possível, é preciso que:
n o modelo em escala seja fiel ao objeto real, ou seja, todas as suas dimensões estão na mesma 

escala, em relação às dimensões correspondentes ao objeto real;
n as características dinâmicas do escoamento real e do ensaio sejam as mesmas. Portanto, os 

campos de pressão, velocidades, viscosidade e outros parâmetros de interesse devem ser similares.
Essa similaridade é traduzida por relações entre aqueles campos que devem ser mantidos no teste, 

de modo a representar a situação real. Dessa forma surgem dois números que exprimem essas relações:
Número de Mach (M). Esse número exprime a relação entre a raiz quadrada das forças de inércia 

e das forças oriundas da compressibilidade do fluido, resultando:

onde:
V = velocidade do deslocamento do corpo no ar
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a = velocidade do som no ar
r = massa específica do ar 
L = dimensão característica do objeto em movimento
Em função de Mach, são definidos os regimes de voo do veículo, como se segue:
n regime subsônico: o veículo se desloca com velocidade abaixo da do som, na mesma altitude. 

A maioria dos aviões civis voa nesse regime. Os lançadores voam por pouco tempo no subsônico, em 
relação ao tempo total do voo;

n regime transônico: o veículo se desloca com velocidade próxima à velocidade do som, ou seja, 
entre Mach 0,9 e 1,1. Como esse regime é turbulento, o ideal é ultrapassá-lo rapidamente para se evitar 
danos aos equipamentos embarcados;

n regime supersônico: esse regime de voo está compreendido entre Mach 1,1 e Mach 5. A maioria 
dos lançadores trabalha nessa região. Quando a velocidade do veículo ultrapassa esse nível, a atmosfera 
é rarefeita, e não há mais sentido em medir a velocidade pelo número de Mach;

n regime hipersônico: esse regime está acima do supersônico e é atingido por corpos durante a 
reentrada na atmosfera.

Número de Reynolds (Re). Esse número exprime a relação entre as forças de inércia e de atrito 
no escoamento e tem por expressão:

onde µ é o coeficiente de viscosidade, ou apenas viscosidade. 
Forças e momentos aerodinâmicos atuantes sobre o veículo
As forças e os momentos aerodinâmicos são calculados com base em medições efetuadas em túnel 

de vento e em voo. As medições em túnel se fazem sobre modelos em escala reduzida em relação ao 
objeto real e são processadas produzindo coeficientes aerodinâmicos adimensionais. A relação entre os 
coeficientes e as forças e os momentos será vista a seguir.

Na fase de estudos preliminares, é usual recorrer a métodos de cálculo existentes na literatura 
ou utilizar correlações com veículos semelhantes. Há também as ferramentas comerciais de simulação 
aerodinâmica baseadas em dinâmica dos fluidos computacional. No entanto, na fase de definição, é pre-
ciso contar com resultados de medições em túnel para se obter a segurança de que as estimativas foram 
corretas. Cita-se aqui a nona regra de projeto de Kaplan (Kaplan, 1995): “Nunca dependa dos métodos da 
mecânica dos fluidos computacional (Computational Fluids Dynamics, CFD) somente, para determinar 
as propriedades aerodinâmicas de uma nova configuração de veículo”. Na prática, já houve projeto de 
lançador que não seguiu a regra e teve que fazer as medições para corrigir problemas encontrados em 
voo, devido a erros nos coeficientes aerodinâmicos. Isso não significa que a ferramenta de simulação não 
deva ser usada. No entanto, se não houver experiência anterior, é mais seguro verificar os resultados de 
simulação pelas medições. No caso do VSB-30 e do veículo que levou a carga SHEFEX II, o projeto ae-
rodinâmico realizado pelo DLR utilizou apenas o aplicativo de simulação Missile Datcom, e o resultado 
foi excelente, porque havia experiência com configurações semelhantes. 

Aquecimento aerodinâmico
Durante o voo subsônico, o ar flui em torno do corpo e gera atrito, que não chega a criar fluxo de 

calor e consequente aquecimento. Na fase supersônica, a forte compressão do ar produz seu aquecimento, 
que se manifesta sobre o corpo. Forma-se em uma pequena região, à frente do nariz, em que o fluxo de ar 
é nulo, a chamada região de estagnação, onde ocorre a maior temperatura, a temperatura de estagnação. 
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No VLS-1, a temperatura do ar estagnado é da ordem de 1300 K.     
Outras protuberâncias do veículo também podem estar sujeitas à estagnação: bordos de ataque 

de empenas, carenagens, transições de diâmetro. Em todos esses casos, é necessário estudar como se 
dá a transferência de calor e então decidir se há necessidade de proteger aqueles pontos com materiais 
isolantes.

Espalhamento de vórtices
O escoamento aerodinâmico acompanha a superfície externa do corpo em movimento. Quando 

ocorre o fim abrupto de uma superfície, esse escoamento é perturbado, gerando o escoamento turbulento. 
Essa situação pode ser desejada quando se produz diminuição do arrasto.

Muitas vezes a turbulência perturba o movimento do corpo, de forma catastrófica. O caso mais 
notório ocorre com o foguete na mesa de lançamentos, sob o efeito do vento de superfície, conforme é 
ilustrado na figura 5.3.1.   

Figura 5.3.1 Formação de vórtices

Os vórtices formados atrás do corpo induzem uma oscilação lateral. Dependendo dessa frequência 
e das frequências naturais de vibração do veículo, inicia-se um processo de vibração que acaba por derru-
bá-lo.  Esse fenômeno deve ser simulado em túnel de vento para se determinar a velocidade do vento que 
induz a oscilação e que servirá de limitante para as condições operacionais de lançamento. 

Fenômenos aeroelásticos
O escoamento aerodinâmico produz pressões e forças que provocam deformações na estrutura 

primária do foguete e em estruturas secundárias. A geometria da estrutura deformada por sua vez altera 
a distribuição das pressões e forças aerodinâmicas, modificando os coeficientes aerodinâmicos. O estudo 
desse comportamento constitui a área especializada da aeroelasticidade. Este livro limita-se a citar alguns 
fenômenos de interesse para o projeto de foguetes.

No que diz respeito ao veículo, a estrutura primária comporta-se como uma barra submetida a um 
conjunto de cargas. Uma das respostas da estrutura é a flexão, que pode ter consequências indesejáveis 
quando os valores de Xcg e Xcp se modificam significativamente. Essa situação pode ocorrer no caso dos 
foguetes delgados, em que a relação entre o comprimento e o diâmetro é superior a 20. Se o foguete é con-
trolado e a margem estática é pequena, a posição relativa do cg em relação ao cp pode se alternar durante 
o voo, o que deverá ser administrado pelo sistema de controle. Essa situação se agrava se a frequência 
fundamental em flexão do foguete é baixa e próxima da frequência de atuação do sistema de controle.

As empenas podem apresentar um comportamento denominado flutter. Esse fenômeno é divergen-
te, ou seja, ao se iniciar, só aumenta de amplitude até que a empena se quebre. As empenas propensas a 
esse fenômeno caracterizam-se pelo acoplamento entre modos de vibração em flexão e em torção excita-
do pela força aerodinâmica incidente. 
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As coifas podem apresentar um comportamento denominado buffeting. Esse fenômeno se deve à 
transição da região cônica da coifa para a cilíndrica, onde o fluxo de ar se descola do cilindro e produz 
uma região de turbulência, que excita a superfície da coifa, a qual pode vibrar excessivamente. Essa 
situação ocorre, em geral, no regime transônico.

5.3.2 Coeficientes aerodinâmicos
Coeficiente de arrasto e arrasto
O arrasto é a força que o ar faz em oposição ao avanço do veículo. Cada parte do corpo contribui 

para o arrasto, principalmente aquelas que fazem frente ao escoamento: coifas, protuberâncias, saias 
cônicas, empenas. O corpo cilíndrico contribui no arrasto total com pequena parcela de atrito. A presen-
ça ou não da chama do propulsor ativo influi no arrasto: quando o motor está ativo (jet on), o arrasto é 
menor, como será visto adiante. 

O coeficiente de arrasto C
D  

e a força de arrasto relacionam-se por:

onde A é a força de arrasto, Q é a pressão dinâmica e S a área de referência. 
A escolha da área de referência é arbitrária. É usual utilizar a área transversal do estágio ativo. 

No caso de veículos com estágios de diferentes diâmetros, é fundamental observar quais são as áreas de 
referência preconizadas pela equipe de aerodinâmica.

O arrasto é formado pela soma de vários componentes. Os quatro mais significativos para os fo-
guetes são descritos a seguir de forma sucinta:

n arrasto de fricção: esse componente surge do atrito entre a superfície do corpo e o ar;
n arrasto de pressão: o avanço do corpo empurra o ar e este reage pressionando as superfícies que 

fazem frente ao escoamento;
n arrasto de base: o escoamento do ar ao deixar o corpo produz uma região de baixa pressão, 

conforme ilustrado na figura 5.3.2;

Figura 5.3.2 Escoamento na base rombuda de um corpo

O efeito é um aumento do arrasto por sucção do corpo. No caso dos foguetes, a existência de uma 
chama reduz o arrasto de base, já que os gases agem como uma continuação do corpo do veículo. 

n arrasto de onda de choque: com o progressivo aumento da velocidade do foguete, ocorre a 
compressão das camadas de ar, a sua frente do veículo, a ponto de se formar uma parede de ar ou onda 
de choque, perpendicular ao eixo do veículo. Outras protuberâncias, tais como bordos de ataque de em-
penas, superfícies cônicas e apêndices, geram também ondas de choque. Esse fenômeno desenvolve-se 
no regime transônico e é ilustrado na figura 5.3.3.
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Figura 5.3.3 Ondas de choque no transônico

As duas linhas representam duas ondas de choque formadas pelo nariz e pelas empenas do fo-
guete. A região entre as protuberâncias do foguete e as ondas de choque é constituída de ar altamente 
comprimido pelo avanço do veículo em velocidade próxima à do som naquela altitude. O ar localizado à 
frente da onda de choque não está perturbado pelo veículo. Nessa situação, o arrasto do veículo aumenta 
muito porque ele está empurrando aquela parede de ar contra o ar que está em repouso a sua frente. Com 
a continuação do aumento da velocidade do veículo, as ondas de choque inclinam-se, conforme ilustra a 
figura 5.3.9. Observe-se que todas as protuberâncias significativas do veículo produzem ondas de choque 
localizadas. Na nova situação, o arrasto diminui porque sua aparência em relação ao ar que está a sua 
frente é a de um corpo mais afilado. 

A figura 5.3.4 ilustra o coeficiente de arrasto das configurações do Ariane 4 (Marty, 1986, pag 
103).

Figura 5.3.4 Arrasto da família Ariane 4  

Observe-se, em cada curva, o aumento do coeficiente de arrasto quando o veículo se aproxima de 
Mach 1 e, em seguida sua queda, conforme explicado. As figuras 2.13 e 5.3.4 permitem entender porque 
o coeficiente de arrasto das versões 42L e 44L aumenta progressivamente em relação à configuração 
básica do Ariane 4, em que a adição de boosters aumenta a energia interna do veículo, mas uma fração 
dessa energia é perdida pelo aumento de massa estrutural e pelo aumento do arrasto na travessia da 
atmosfera. 

O leitor é convidado a apreciar fotografias de vários tipos de escoamento de fluidos em (Van Dyke, 
1982), sendo a figura 5.3.2 baseada na foto 71. Na referência citada há fotos de formação de ondas de 
choque em vários regimes sobre diferentes geometrias.
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Coeficiente de força normal e força normal
A força normal N é transversal ao eixo do veículo e tem a expressão abaixo:

onde CN é o coeficiente de força normal. Esse coeficiente depende linearmente do ângulo de ata-
que, até cerca de 5 graus. Além dessa magnitude, a relação é não linear.  No entanto, para lançadores de 
satélites só há interesse na região de pequenos ângulos de ataque, quando as velocidades são elevadas. 
Note-se que o lançador que decola na vertical inicia sua trajetória com ângulo de ataque de 90º, mas sua 
velocidade é baixa, gerando forças aerodinâmicas baixas. Logo que o lançador se libera da plataforma, 
inicia manobras que o introduzem no voo atmosférico com ângulo de ataque quase nulo. Observe-se que 
o mesmo não se aplica aos mísseis, que desenvolvem manobras acentuadas durante todo o voo.

A relação entre CN e o ângulo de ataque é dada por: CN = CN a . a onde:

e a é o ângulo de ataque.
Como se pode observar, a força normal só se manifesta quando houver ângulo de ataque. CN a faz 

parte das chamadas derivadas de estabilidade, terminologia adotada na área de controle. 
A força normal é a resultante da integração das pressões externas atuantes no veículo, na direção 

normal ao seu eixo longitudinal, e manifesta-se no centro de pressão (cp) que se posiciona à distância  
X

cp
 em relação ao nariz do foguete. Como o  Xcp

  
raramente coincide com o centro de gravidade, a força 

normal também gera momento em torno do cg do veículo. A distância entre o cg e o cp é chamada de 
margem estática. Os especialistas em aerodinâmica adotam o sistema de eixos de referência no nariz dos 
foguetes e dos aviões. Quando o veículo é estável, o centro de pressão fica atrás do centro de gravidade, 
em consequência, a margem estática é positiva nesse caso e igual a ( Xcp - Xcg

 
). A margem estática de 

veículos instáveis é negativa. Nos veículos controlados, na fase atmosférica, é ideal que a margem es-
tática seja pequena, podendo ser positiva ou negativa. Nesta condição, caso o sistema de controle falhe, 
o foguete não pode realizar o voo estabilizado aerodinamicamente, sendo então dotado de sistema de 
terminação de voo, a ser acionado logo que a falha for identificada.

A força normal pode também ser vista como resultante das forças normais distribuídas ao longo 
do veículo. Essa distribuição de forças normais é essencial para o cálculo de cargas, conforme será visto 
em próxima seção. O coeficiente aerodinâmico que exprime essa distribuição é denotado por: dCN/dx, 
ou seja, é a derivada do coeficiente de força normal, em relação à coordenada ao longo do comprimento. 
Essa derivada permite obter a força transversal e o momento em cada seção do veículo. As figuras 5.3.5 
a 5.3.7 mostram curvas típicas dos parâmetros mencionados.

Imagem IAE                                                                Imagem IAE

                
Figura 5.3.5 CNa vs. Mach                                     Figura 5.3.6 Xcp/L vs. Mach
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Imagem IAE

Figura 5.3.7 dCN/dx vs. x, para Mach 3

A observação da última curva indica que partes do veículo contribuem com força normal. A coifa 
é uma fonte de força normal, devido ao seu formato cônico, e que leva o centro de pressão para frente. As 
empenas também dão sustentação, como asas, e trazem o Xcp  para trás. Com base nesses fatos é que se 
estabiliza um veículo, dimensionando empenas que proporcionem a margem estática desejada. No caso 
apresentado, observa-se que a saia traseira (cônica) e o divergente (superfície externa cônica) produzem 
força normal, atuando como empenas. A distribuição apresentada mostra que um foguete cilíndrico com 
apenas a coifa é aerodinamicamente instável. Se o veículo for controlado, então o sistema de controle 
deverá conter o momento aerodinâmico. Se o veículo for estabilizado aerodinamicamente, então provi-
dências adicionais deverão ser tomadas, para tornar a margem estática positiva.

Observe-se que a curva acima permite o cálculo da posição do centro de pressão para aquela situ-
ação, por meio da expressão abaixo:

Coeficiente de rolamento induzido pelas empenas
O veículo pode ter rolamento induzido de forma projetada ou de forma parasítica. Em foguetes 

com empenas, é usual induzir rolamento para fins de estabilização dinâmica ou pela anulação da média 
de efeitos indesejáveis. Nesse caso, o coeficiente de momento de rolamento induzido pelas empenas é 
dado por: 

onde:
M

x
 = momento de rolamento, em torno do eixo longitudinal do veículo;

L = comprimento de referência. Esse valor é arbitrário, mas normalmente igual ao comprimento 
do veículo.

Outro parâmetro necessário para a determinação da inclinação, em relação ao eixo longitudinal 
do foguete, a ser dada às empenas é a derivada do coeficiente de momento de rolamento, em relação ao 
ângulo de inclinação das empenas,
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em que d é o ângulo de inclinação das empenas, que induz o rolamento.
As empenas em rotação comprimem o ar como pás, produzindo resistência à rotação, dada por:

onde 

onde V é a velocidade do veículo e p é a velocidade de rolamento induzida em rad/s.
Portanto, o coeficiente de momento em rotação tem a seguinte expressão:

Observe-se que o amortecimento tem sinal negativo quando entra no cômputo do momento de 
rolamento, porque seu efeito é de se opor ao rolamento do veículo.

A figura 5.3.8 ilustra a indução de rolamento pelas empenas e o amortecimento.

                  
Figura 5.3.8 Indução de rolamento das empenas e o amortecimento

O escoamento aerodinâmico produz uma força sobre a empena, que se decompõe em um com-
ponente de arrasto e outro normal N. Este empurra a empena provocando a rotação. Do outro lado da 
empena, o ar resiste ao avanço, produzindo o amortecimento, que se manifesta por uma força aplicada a 
cada empena e que, no conjunto de empenas, resulta em um momento de rolamento no sentido contrário 
ao do rolamento induzido.

Note-se que as informações expostas se referem a um foguete com apenas um conjunto de empe-
nas. Em foguetes equipados com empenas em mais de um estágio devem considerar as interações entre 
os conjuntos de empenas, para que seja obtido o comportamento do conjunto. Esse assunto excede o 
escopo deste livro.

Coeficiente de momento em arfagem
Da mesma forma que em rolamento, existe o momento em torno do eixo de arfagem, responsável 

pela manutenção, ou desvio, de atitude do veículo. O coeficiente de momento em arfagem é dado por:

onde M
y
 é o momento em arfagem.

A derivada do coeficiente de momento em arfagem em relação ao ângulo de ataque é dada por:
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Esse coeficiente pode ser obtido a partir de dCNa, como se segue:

O amortecimento do momento de arfagem é dado por:

onde q é a velocidade angular em arfagem.
A relação entre o coeficiente de momento em arfagem e suas derivadas é dada por:

Os mesmos tipos de coeficientes se aplicam ao momento em guinada.
Portanto, conhecidos os coeficientes aerodinâmicos, obtêm-se as forças e os momentos pelas re-

lações:

Observe-se que, se o cg estiver fora do eixo de simetria do veículo, as forças aerodinâmicas produ-
zirão momentos fora de seu plano. Um dos mais conhecidos efeitos é a indução de rolamento.

Os coeficientes aerodinâmicos estáticos (C
D
, CN, C

m
, C

l 
) são inerentes a movimentos lentos, ou 

estáticos, do veículo. Durante o voo, o veículo é excitado por forças de curta duração, tais como rajadas 
e forças de separação desbalanceadas e seu comportamento em voo atmosférico é diferente do voo no 
vácuo. Se o veículo for aerodinamicamente estável, a força restauradora é acompanhada de amorteci-
mento, como visto em dois casos. Por exemplo, o maior coeficiente de amortecimento em arfagem, C

mq
, 

produz maior rapidez no amortecimento de oscilações em torno da posição de equilíbrio. Nos veículos 
controlados, o amortecimento em arfagem e guinada ajuda o sistema de controle a eliminar a resposta do 
veículo às perturbações.  

No vácuo, as perturbações produzem movimentos oscilatórios não amortecidos.
5.3.3 Ensaios aerodinâmicos
Os ensaios aerodinâmicos têm por objetivo determinar os coeficientes aerodinâmicos menciona-

dos. São realizados com modelos em escala reduzida, já que é possível estabelecer a similaridade entre 
as dimensões reais e as reduzidas. São ensaios caros pelas seguintes razões:

n em escoamento subsônico, tem-se uma seção de teste maior (o pessoal técnico circula nor-
malmente em seu interior). As instalações têm grandes proporções para gerar o fluxo de ar, mais livre 
possível de turbulências, em uma faixa de velocidades controladas;

n no caso dos túneis supersônicos, a seção de teste é bem mais reduzida (por exemplo, 60 x 60 
cm), para que seja possível gerar o escoamento de alta velocidade com o volume de ar menor possível. 
A “corrida” do teste é obtida pela compressão do volume de ar na entrada da seção de teste. Na outra 
extremidade é feito o vácuo. A abertura simultânea das duas câmaras produz o escoamento, que dura 20 
s. Nesse curto intervalo de tempo, também são feitas medidas para diferentes ângulos de ataque;

n a energia elétrica necessária, associada com o porte das instalações e o nível de especialização 
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dos operadores do túnel levam a custos de centenas de milhares de dólares para se efetuar uma campanha 
de ensaios.  

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

Figura 5.3.9 Visualização de ensaio em túnel de vento

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.4.1 Barra em tração

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

1
, s

2
, s

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

VM
, cujo 

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

Figura 5.4.2 Alongamento da barra em tração  

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

t = G g 
E e G se relacionam por:

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

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

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

Figura 5.4.4 Placa tracionada

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

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

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

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

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

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

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

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

suficiente.

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

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

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

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

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

Figura 5.4.6 Os três primeiros modos de vibração de uma corda

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.4.8 Flambagem de painel cilíndrico

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

Figura 5.4.9 Carga vs. deslocamento em um painel cilíndrico

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Imagem Jorge Amery

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

Imagem Jorge Amery

Figura 5.4.11 Tensão longitudinal na membrana cilíndrica     

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

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

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

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

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

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

A resposta a essa pergunta surge da Mecânica da Fratura, que define o fator de intensidade de 
tensão e o fator crítico de tensão. O fator de intensidade de tensão é definido por:



198

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

 onde:
sm = tensão média aplicada na região da trinca
a = tamanho da trinca
Q = fator de forma da trinca, igual a 0,83, para trincas superficiais, e igual a 1, para trincas pro-

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

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

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

Imagem CENIC

Figura 5.4.12 Envelope motor sendo bobinado

Essa concepção traz grandes vantagens sobre a solução metálica:
n a partir de uma quantidade de motores fabricados, o custo total é menor, ou seja, a soma do 
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custo do desenvolvimento mais o custo de produção das unidades qualificadas é menor do que o custo 
total do envelope motor metálico. O fator preponderante é o menor número de operações para se obter o 
envelope bobinado;

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

vidado a verificar o que ocorre nas vibrações longitudinais e em torção;
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n resposta dinâmica: a influência do propelente se estende à resposta dinâmica, em função de sua 
influência na massa e nos modos naturais. Há que se considerar nesse caso a influência no amortecimento 
estrutural, que deve ser determinado experimentalmente. 

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

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

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

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

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

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

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

Imagem básica Jorge Amery

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

Imagem básica Jorge Amery

Figura 5.4.15 Detalhe de reforço externo

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.4.17 Produção da colmeia

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

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

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

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

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

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

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

onde:
l = 1-v2 = 1 – (0,3)2 = 0,91
E

f 
= rigidez das faces = 210 GPa

t
f
 = espessura da face = 0,0005 m

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.4.18 Junção por cinta

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.4.19 Junção estrutural por parafuso radial

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

Figura 5.4.20 Junção estrutural radax

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

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

Figura 5.4.21 Histerese de junções estruturais

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

Figura 5.4.22 Determinação da histerese de uma junção estrutural 

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

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

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

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

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

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

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

n especificação dos ensaios estruturais; 
n   acompanhamento dos ensaios estruturais;
n análise dos resultados de ensaios;



209

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

n eventual ajuste de modelos matemáticos;
n eventual modificação de projeto.
Durante todas as etapas, são redigidos relatórios técnicos que pertencerão à memória do projeto e 

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

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

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

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

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

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

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

Imagem IAE

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

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

Imagem IAE

        
Figura 5.4.24 Resultado da análise

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Tabela 5.4.2 Coeficientes de segurança usuais

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.1 Direção inercial de referência 

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

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

n a direção Y
T  

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

n a direção Z
T
 completa o sistema dextrógiro.

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

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

Figura 5.5.2 Sistema de eixos geocêntrico

Outro sistema de eixos usado nos cálculos de trajetória é vinculado ao ponto de lançamento sobre 
a superfície da Terra (sistema topocêntrico), figura 5.5.3, sendo definido pelas direções:
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n XL: tangente ao meridiano local, apontando para o Norte;
n ZL: aponta para o centro da Terra;
n YL: completa o sistema dextrógiro.
A relação entre esse sistema e aquele com origem no centro da Terra é obtida pelas coordenadas 

geográficas do ponto de lançamento. 

Figura 5.5.3 Sistema de eixos do local de lançamento    

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

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

Figura 5.5.4 Sistema de referência do corpo ou sistema solidário 

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

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

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

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

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

     
Figura 5.5.6 Primeira transformação

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

   
Figura 5.5.7 Segunda transformação

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

Figura 5.5.8 Terceira transformação
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onde

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

x
 = tan-1(w/u);

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

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

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

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

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

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

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

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

Onde I
yy

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

M = M
C
 + M

A

Onde M
C
 é o torque de controle e M

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

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

MA = QSCNaa (X
cp

 – X
cg  

) e MC = T b L
c

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

Logo: 

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

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

Figura 5.5.12 Comparação entre as eficácias de um foguete controlado

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.13 Girômetro usado para medir ângulo inercial

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

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

Figura 5.5.14 Esquema de uma plataforma giroestabilizada

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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



224

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

ou perda de massa de satélite vai diminuindo até o primeiro estágio. Esse estudo de sensibilidade é feito 
para cada lançador.

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.5.15 Janela de lançamento

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.16 Trajetória de lançamento sobre o plano da órbita

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.5.17 Forças sobre um veículo 

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

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

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

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

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

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

M
A
 = (N + Aa)(X

CG
 - X

CP  
); 

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

gem, dado por:
Mq = C

mq
qQS;

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.5.18 Lógica de controle

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

imagem básica IAE

Figura 5.5.19 Trajetória do VLS-1

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

impacto exemplificada na figura 5.5.20.

Figura 5.5.20 Área de impacto

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

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

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

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

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

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

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

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

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

E
 e v

V 
. Levando em conta que não há 

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

E
v

E
 = m

V
v

V 
.

A integração dessa equação no tempo resulta:
m

E
d

E
 = m

V
d

V 
.

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

ou seja, d = d
E
 + d

V 
, conclui-se que:

   
e
   

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

      
e
      

Logo: 

      

e

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

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

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

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

Figura 5.5.21 Ioiô em operação

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

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

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

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

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

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

m
c
 = massa de ambos os cabos do ioiô

R
w
 = raio efetivo de desenrolamento dos cabos

L
c
 = comprimento dos cabos

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

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

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

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

Figura 5.5.22 Fases do ioiô
Imagem Peter Turner

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

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

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

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

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

Imagem Jorge Amery

Figura 5.5.24 Impulsores de rolamento do VSB-30

O torque gerado é dado por:
T = 3 F b

A presença do torque produz aceleração angular dada por:

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

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

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

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

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

Imagem IAE

Figura 5.5.25 Simulação das curvas de rolamento e frequência de arfagem

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

f 
) na vizinhança do ponto de estagnação do 

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

onde:
T

e
 = temperatura do escoamento na fronteira da camada limite;

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

e
 = número de Mach na fronteira da camada limite.

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 5.6.1 Perfil de rajada 1 - cos

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Imagem básica Jorge Amery

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

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

x
 = coeficiente de arrasto

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

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

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

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

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

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

Imagem básica Jorge Amery

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Imagem IAE

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

onde:

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

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

Tabela 5.8.1 Número de itens a serem testados

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

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

Confiabilidade
Confiança (%)

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

• os equipamentos eletrônicos comprados prontos têm sua confiabilidade atestada;

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

• os itens pirotécnicos foram comprados com confiabilidade certificada;

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 6.1 TT do EM S43

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Imagem IAE

Figura 6.2 Carregamento do motor S43



262

Introdução à Tecnologia de Foguetes

REPRODUÇÃO PROIBIDA

Produção pirotécnica
Para o VLS-1, foi desenvolvida toda a linha pirotécnica, que consistia em iniciadores eletropiro-

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Figura 6.3 S44 em rotação

Figura 6.4 Tiro do S44 em rotação

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

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

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

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

ImagemIAE

Figura 6.5 Testes da rede elétrica do VLS-1

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

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

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

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

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

Imagem IAE

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

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

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

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

Imagem IAE

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

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

Imagem IAE

Figura 6.8 Ensaio de separação da Coifa Principal do VLS-1
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Teste de simulação híbrida do sistema de controle do VLS-1
O teste de simulação híbrida do sistema de controle visa, em sua etapa mais completa, simular o 

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

Imagem IAE

Figura 6.9 Ensaio de simulação híbrida do VLS-1

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

No que concerne às opiniões expressas sobre o Programa Espacial Brasileiro, fi-lo sem culpar 
nenhum indivíduo ou instituição, por acreditar que as falhas sejam conjunturais. Mesmo um líder 
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carismático e capaz só poderia alavancar as realizações inerentes a um sistema complexo, como um 
lançador de satélites, se houvesse a mobilização dos recursos apontados como necessários, os quais 
dependem das decisões dos escalões mais altos dos Poderes Nacionais. Para fundamentar essa opinião, 
evoco o recente sucesso da sonda New Horizons que chegou às proximidades de Plutão e gerou um 
volume copioso de informações. Quem leu o noticiário pôde observar o alinhamento de esforços do 
Congresso americano, da NASA, dos órgãos de pesquisa e desenvolvimento e da indústria na realização 
de um feito admirável, de longo termo e de vasta repercussão.
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geocêntrico 211
gerador de gás 73, 80, 124, 172
GETEP 62
giro gravitacional 49
girômetro 35, 217, 258
GPS 219, 220
Greenwich 131, 211
GTO 58
guiagem 217

guinada 47
guinada catastrófica 238
H-2A 143
hardware in the loop simulation 224
haste do lançador 50, 51
Hemisfério Sul 56, 147
histerese 205, 206
HMX 120
HyFire 89
IEAv 29, 35, 265
IFI 27, 30, 266
ignição 26, 118, 120, 134, 136, 137
ignitor 73, 134, 137
impulsão específica 65, 157, 171
inclinação da órbita 40, 56
Índia 25, 35, 62, 141
índice de combustão 164
inibição 117, 167
INPE 21, 26, 29, 59, 84, 92, 140, 266
Instrumentação 22, 84
integrabilidade 26
investigação 26, 27, 134
iô 78, 236
ioiô 88, 234, 235
IP 120
IPD 17, 260
IPEN 266
Iridium 143
isotrópico 189
ISS 53, 54, 55, 101
ITA 17, 255
Jacareí 85, 259
janela de lançamento 50, 144, 222
Japão 92, 93, 94
Jason-3 143
JAXA 94, 143
junção estrutural 96, 204
junta 23, 205
Kazakstão 142
Keldish Institute 140
Kistler 101, 142
Kosmos 100
Kraft 149
KSC 142
laminados 198
laser 41, 219
lastro 45
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Lei de Hooke 189
LEO 58, 100
Lindberg 24
liner 68, 168
LIT 256
Lockheed Super*Zip 114
Longa Marcha 141
Lord Elastic 256
lote 71, 93, 252, 256
LOX 123, 173
Lua 41
MAB 85
macerador 161, 163, 259
Mach 160, 177
MAer 17, 21
magnésio 115
MAI 26, 140, 247, 255, 260
MAM 250
mandril 67, 196
manobra 222
manual do Usuário 144
mapeamento 169
Maraging 22, 256
Maranhão 147
margem de segurança 67
margem estática 43, 74, 178
Marinha 85, 96
Marte 149
MAS 250
massa estrutural 42
MAXUS 32, 92, 93, 94, 242
MBB 22, 85
MECB 21, 23, 85, 99, 140
Mectron 34, 89
MEF 192, 207, 208, 267
MEO 58
Mesa de Lançamento 27
metalização 81, 119, 120
Metal Paulista Metalúrgica 256
método de Bruceton 254
metrologia 266
microgravidade 29, 53, 81
Mir 53
MIR 26, 29, 250
missão do foguete de sondagem 51
missão do lançador de satélites 52
Missile Datcom 177

ML 27
mock-up 26, 250
módulo de elasticidade 71, 189
molas 108, 116, 234
molniya 59
momento fletor 136, 206
Momentum 151
Monte Carlo 233
MORABA 30, 87, 88, 89, 90, 91, 141
motor estagiado 173
motor segmentado 67, 167
MTCR 25
nanossatélites 30, 141
NASA 34, 141, 240, 244, 247, 269
navegação 29, 217, 219
netting analysis 197
neutrongrafia 266
Newton 41
Nike 71, 93
NLS 143
nó ascendente 56
no fire 122
Noruega 30, 62, 87, 90, 96, 97, 165, 209
NPO ISKRA 138, 159
número de Reynolds 177
offset 144, 251
on-off 111, 231
operação de lançamento 27, 143, 144, 222
Operação Parangaba 85
Operação Rio de Janeiro 85
órbita 39, 55, 144
Orbital Sciences 141
Orion 87, 90, 93
óxido de zircônio 242
painel de disparo 82, 134
parafusos explosivos 76
parking orbit 58
payload 38
PCC 249
PCM 35, 258
Pegasus 26, 100, 101, 129, 141, 142
perclorato de amônio 70, 162, 258
perclorato de estrôncio 111
perda de carga 175
perigeu 55, 56
Petrobrás 258
Petroflex 258
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pião 46
PIL 266
pilotabilidade 215
pilotagem 217, 232
PIR 110
pirotecnia 28, 134
pirotécnico 25, 79, 120, 134, 137
pitch over 136, 229
planeta 19, 41
plataforma giroestabilizada 116, 265
plataforma solidária 218
Plesetsk 59
PNAE 140
pogo 124, 175
poliacrilonitrila 34
Polyot 101, 129
ponto de impacto 48, 51, 146, 233
porcas flutuantes 81
porta-empenas 74
pressão 

centro de 42
dinâmica 43
estática 43

propelente líquido 145
propelente sólido 70, 162, 199
proteções térmicas 28, 66, 68, 112, 199, 242, 256 
PSLV 66, 100, 155
PyroAlliance 260
qualificação ambiental 26, 33, 192, 252, 260
quartzo 78, 162
quasestática 240
quatérnios 214
radax 205
radiologia 266
rajada 41, 44, 243, 244 
rate gyros 228
RDX 120
recirculação de gases 161
rede pirotécnica 79, 120
redes elétricas 25, 34, 78, 139
redundante 81, 118, 252, 254 
reentrada 51, 89, 141, 177, 240
refrigeração regenerativa 172
reignição 174
resina fenólica 68, 73, 78, 162
resina polibutadiênica hidroxilada 35, 70, 162, 258
resistência 186

retropropulsores 86, 109, 174
rigidez 188 
Rio Grande do Norte 147
Rio Grande do Sul 83
RJC 260
roda de vagão 165, 280
rolamento 47
ROSAVIAKOSMOS 27
rótula 105, 106, 107
Rússia 25, 28, 59, 101, 109, 139, 142
S20 68, 71, 73, 81, 84, 140
S30 21, 23, 30, 64, 70, 73, 81, 85, 88, 90, 140
S31 30, 70, 71, 88
S33 72, 73, 86, 140
S40 21, 23, 30, 71, 85, 90, 91, 139
S43 23, 67, 71, 73, 85, 121, 165, 168, 256
S44 70, 89, 91, 120, 139, 166, 167, 232, 257, 260, 

264
SAAB 92
SACI-2 136
SAE 4130 22
SAE 4340 22
saia 104
saiote 104
Salyut D. B 25, 109
sanduíche 202
SARA 264
SATM 112
SCD 21, 26, 99, 131, 134, 141
SCD2 57
Scout 100, 115
Sea Launch 101, 141
segurança operacional 27, 33, 79, 89, 96, 118, 121 
selagem vítrea 135
sensor

estelar 220
inercial 22, 35, 116, 267
laser 41
óptico 84
pressão 118
solar 84
sônico 41
temperatura 41
vibração 118

separação 
a quente 108, 200, 230
em tandem 234
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sequência de eventos 117, 131, 220, 222, 228, 255
Shavit 100, 128
SHEFEX 30, 90, 141, 177, 209
shelter 97
Shuttle 23, 59, 66, 67, 98, 101, 155, 167
SI 41
SIA 29, 265
SII 81, 82, 83, 96
SIII 63, 70, 75, 76, 77, 81, 83, 87, 96, 97, 142, 225
silos 122
simulação híbrida 224, 265
SIR 110, 237
SIS 111
SISNAV 29, 258
sistema

de abertura da cinta 79
de atuação por tubeira móvel 112
de autodestruição 117
de controle 55
de gás frio 110
de impulsão de rolamento 110
de injeção secundária 111
de paraquedas 85
de recuperação 84
de telemetria 84
de terminação de voo 95
elétrico 33, 116
geocêntrico 211
inercial 218
inercial de coordenadas 48
solidário 29, 212
topocêntrico 211

SIV 76, 77, 81, 85, 111, 112, 225
Skylark 29, 87, 88, 93
sloshing 124
SNPE 139
Sol 22, 59, 85, 197, 222, 223, 242
SONDA I 62
SONDA II 81, 82
SONDA III 21, 22, 63, 64, 74, 78, 79, 83, 84, 96, 

162
SONDA IIIA 86
SONDA IV 21, 22, 23, 68, 79, 85, 91, 174, 250
SpaceX 142
spin up 88, 237
SRC Makeyev 27
SSR 21, 99, 131

SSTO 101, 151
strapdown 218, 258
submarino 101, 131
Suécia 30, 67, 89, 92, 97, 165, 239
sustained 165
tandem 23, 234
Taurus 100
Tecsis 257
temperatura 77, 156, 163, 242
tensão 67, 186
tensor de inércia 57
tetróxido de nitrogênio 109, 122, 171
TEXUS 33, 54, 87, 89, 93, 235, 254
Thiokol 92, 93, 242
tiros em banco 22, 71
titânio 187, 197
TMI 27, 120, 148, 149, 243
torção 52, 189, 241
torre de anemômetros 41, 50
TR1A 92, 93, 94
trade-off 144
trajetória nominal 131, 217, 218
treliça 108
trinca 22, 68, 137, 163, 196
trombeta 91, 168
TU 229
tubeira 

móvel 23, 61, 85, 112
submersa 159
telescópica 159

túnel 185, 266
turbobombas 123, 171
TV 118
UCA 71, 254, 260, 266
UCD 118
Ucrânia 101, 142
UDMH 122, 171
ullage 111, 124
URSS 34, 35, 142, 255
Usina Coronel Abner 21
usina de propelente 21
USP 266
válvulas on-off 111
Vega 66
vento sintético 244
vibração

em flexão 191
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frequência natural de 190
livre 199
modo natural de 52
primeiro modo de 191, 250

Villares Metals 256
viscoelástico 163
VLM 86, 140, 170
VLM-1 30, 91, 141
VLS 21, 26
VLS-1 20, 26, 131, 229, 250
V02 26, 121, 128, 136, 163, 203
V03 27, 30, 33, 121, 137, 260, 261
V04 28
XVT01 28, 34
XVT02 28, 34
VSISNAV 29, 34, 89
Volna 101
VS-30 87, 96
VS-40 79, 89, 96, 209
VS-43 92
VSB-30 30, 38, 54, 59, 72, 87, 96, 122, 165, 174, 237, 

255
Wallops 142, 147
Wikipédia 214
Wotan 83
Zenit 101, 141, 142
ZLE 51, 146
zona protegida 51
Zulu 131
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Siglas
ABNT -  Associação Brasileira de Normas Técnicas
ACS - Alcantara Cyclone Space
AEB – Agência Espacial Brasileira
AEL – Divisão de Eletrônica (IAE)
AEQ – Aeroespacial Química e Defesa
AIE - Divisão de Integração e Ensaios (IAE)
AMR – Divisão de Materiais (IAE)
ASA – Divisão de Sistemas Aeronáuticos (IAE)
ASD – Divisão de Sistemas Bélicos (IAE
ASE – Divisão de Sistemas Espaciais (IAE)
ASLV – Augmented Satellite Launch Vehicle
BC – Banco de Controle
CABW – Comissão Aeronáutica Brasileira em Washington
CBERS – China Brazil Earth Resources Satellite
CDB – Computador de Bordo
CDS – Caixa de Segurança
CFD – Computational Fluid Dynamics
CIP – Conector de Interface Pirotécnica
CLA – Centro de Lançamento de Alcântara
CLBI – Centro de Lançamento da Barreira do Inferno
CNES – Centre Nationale dÉtudes Spatiales
COL – Carga Oca Linear
CTA – Centro técnico Aeroespacial
DCTA – Departamento de Ciência e Tecnologia Aeroespacial
DLR - Deutches Zentrum für Luft-und Raumfahrt
DMS – Dispositivo Mecânico de Segurança
DOT – Detetor de Telecomando
ECSS – European Cooperation Cooperation for Space Standardization
ESA – European Space Agency
EUA – Estados Unidos da América
FAB – Força Aérea Brasileira
FINEP – Finaciadora de Estudos e Projetos
GEO – Geostationary Earth Orbit
GETEP – Grupo Executivo de Trabalhos, Estudos e Projetos Espaciais 
GPS – Global Positioning System
GTO – Geostationary Transfer Orbit
HMX –High Melting point eXplosive
IAE – Instituto de Atividades Espaciais, atualmente Instituto de Aeronáutica e Espaço
IEAv – Instituto de Estudos Avançados (DCTA)
IFI – Instituto de Fomento Industrial
INPE – Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais
IPD – Instituto de Pesquisa e desenvolvimento
IPEN – Instituto de Pesquisas Energéticas e Nucleares
ISS – International Space Station
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ITA – Instituto tecnológico da Aeronáutica
JAXA – Japan Aerospace Exploration Agency
KSC – Kennedy Space Center
LEO – Low Earth Orbit
LIT – Laboratório de Integração e Testes
LOX – Liquid oxigen
MAB – Memorial Aeroespacial Brasileiro
MAer – Ministério da Aeronáutica
MAI – Moscow Aviation Institute
MAM – Maquete de Análise Modal
MAS – Maquete de Lançamento Simulado
MBB – Messershmitt-Bolkow-Blohm
MECB – Missão Espacial Completa Brasileira
MEF – Método dos Elementos Finitos
MEO – Medium Earth Orbit
MIR – Maquete de Redes Elétricas e Integração
ML –Mesa de Lançamento
MORABA – Mobile Racketenbasis (DLR)
MTCR – Missile Technology Control Regime
NASA – National Aerospace Administration
NLS – NASA Launch Services
PA – perclorato de amônio
PCC – Produto à Configuração Controlada
PCM – Pulse Code Modulator
PEB – Programa Espacial Brasileiro
PIL – Prédio de Integração do Lançador
PIR – Propulsor de Impulsão de Rolamento
PNAE – Plano Nacional de Atividades Espaciais
PSLV – Polar Satellite Launch vehicle
PT01 – Protótipo 01
RDX – Research Departament X
SACI – Satélite de Aplicações Científicas
SAE – Society of Automotive Engineers
SARA – Satélite de Reentrada Aerodinâmica
SATM – Sistema de Atuação da Tubeira Móvel
SCD – Satélite de Coleta de Dados
SHEFEX – Sharp Edge Flight Experiment
SIA – Sistemas Inerciais para Aplicação Aeroespaciall 
SIR – Sistema de Impulsão de Rolamento
SIS – Sistema de Injeção Secundária
SISNAV – Sistema de Navegação Inercial
SI – Sistema Internacional de Medidas
SNPE – Société Nationale de Poudres et Explosives
SSR – Satélite de Sensoriamento Remoto
SSTO – Single Stage to Orbit
TMI – Torre Móvel de Integração
TU – Torre de Umbilicais
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TV – Televisão
UCA – Usina Coronel Abner
UCD – Unidades de Comando de Destruição
UDMH – Unsymmetric Dimethylhydrazine
URSS – União das Repúblicas Socialistas Soviéticas
USP – Universidade de São Paulo
VLM – Veículo Lançador de Microsatélites
VLS, VLS-1 – Veículo Lançador de Satélites
ZLE – Zona de Livre Evolução
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Equivalência de termos em outros idiomas
A equivalência de termos foi incluída para auxiliar aqueles que leem e escrevem textos técnicos em outras 

línguas. Identifiquei termos usuais constantes do livro para compor a lista que se segue. Os equivalentes em outras 
línguas só foram obtidos completamente com o auxílio de técnicos competentes, generosos e amigos com os quais 
travei conhecimento durante minha vida profissional e com os quais nutro amizade. A eles minha gratidão e a de 
quem se beneficiar com este trabalho.

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

A sequência das línguas é: português, inglês, francês, alemão e russo. No caso do idioma russo, foi adotada 
a versão original em alfabeto cirílico, porque só vai interessar àqueles que já têm exposição ao idioma.
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