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RESUMO

O setor aeroespacial apresenta um déficit em ambito global quando se trata de veiculos
lancadores dedicados a introducédo de cargas menores em érbita que, na caréncia desse tipo de
veiculo, fica a mercé de alternativas que impde limitacGes operacionais a carga. Considerando
as necessidades crescentes da industria, propde-se a analise da viabilidade inicial de um sistema
alternativo para langcamento de pequenas cargas em Orbita baixa nomeado rockoon, que consiste
na utilizacdo de um bal&o estratosférico, o qual eleva um foguete até altitudes muito elevadas e
de atmosfera rarefeita para este seja entdo acionado. Um modelo matematico simplificado em
Python de foguetes em configuracdes de até 3 estdgios baseados em motores-foguete ja
existentes € proposto para o estudo do desempenho de langcamentos partir de um baldo
estratosférico factivel. Os resultados das simula¢Ges numéricas indicam que poucas dentre as
configuracBes analisadas sdo capazes de introduzir pequenas cargas em érbita baixa, sendo que
muitas apresentam desempenho quase suficiente. Estes resultados demonstram a necessidade
de estudos baseados em metodologias distintas de modo a agregar na analise da viabilidade do

rockoon ao se adaptar motores ja existentes.

Palavras-chave: Nanossatélites. Foguete. Rockoon. Baixa Orbita. Desempenho.



ABSTRACT

The aerospace sector faces a global deficit in launch vehicles dedicated to introducing smaller
payloads into orbit. Due to the lack of such vehicles, the sector relies on alternatives that impose
operational limitations on the payload. Considering the industry's growing needs, this study
proposes an initial feasibility analysis of an alternative system for launching small payloads
into low Earth orbit, called a rockoon. This system uses a stratospheric balloon to lift a rocket
to very high altitudes and a rarefied atmosphere, allowing for its activation. A simplified
mathematical model in Python of rockets in configurations of up to 3 stages, based on existing
rocket engines, is proposed to study the performance of launches from a feasible stratospheric
balloon. The results of the numerical simulations indicate that few of the analyzed
configurations are capable of introducing small payloads into low Earth orbit, with many
showing only near-sufficient performance. These results demonstrate the need for studies based
on different methodologies to enhance the feasibility analysis of rockoons by adapting existing

engines.

Keywords: Nanosatellites. Rocket. Rockoon. Low orbit. Performance.
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1 INTRODUCAO
1.1  Formulagdo do Problema

O mercado de nanossatélites cresce a cada dia devido a avangos tecnoldgicos, a
consequéncia direta disso é a crescente necessidade de opcOes dedicadas de lancamento que

tornem o espago mais acessivel para esse tipo de carga (MATSUDA et al, 2010).

Uma das opgdes que surgem no contexto do langamento de pequenas cargas é o
rideshare, que consiste em alocar cargas secundarias (satélites, por exemplo) em foguetes que
ja estdo destinados a levar uma carga primaria para orbita (NASA, 2020). Contudo, para
Matsuda et al (2010), opcbes como essa oferecem um servico limitado na medida em que o
cliente ndo possui controle das datas de lancamento e nem da érbita na qual o satélite sera

injetado pois dependem da carga primaria.

Uma alternativa que tem ressurgido nos Gltimos anos é o conceito de rockoon, que
consiste na utilizacdo de um baldo estratosférico, o qual eleva um foguete até altitudes muito
elevadas e de atmosfera rarefeita para que seja entdo acionado (FOERSTNER, 2007; L1 et al,
2021). Para Li et al (2021), esse conceito ressurge apds mais de meia década, como uma
alternativa de baixo custo e alta flexibilidade para o mercado de nanossatélites. A principal
vantagem dessa estratégia € que, ao ser lancado em altitudes elevadas, o foguete apresentara

menos perdas energéticas devido a atmosfera (FOERSTNER, 2007).

Ainda, Matsuda et al (2010), prope a criacdo de um sistema de lancamento mais viavel,
no qual o foguete é lancado a partir de uma aeronave de alto desempenho com o intuito de
aproveitar a flexibilidade de langcamento do sistema e vantagens como a atmosfera rarefeita em
altitudes elevadas para introduzir pequenas cargas em Orbita, defendendo a utilizacdo de
plataformas de lancamento acima da superficie. Para tanto, em consonancia com o proposto por
Martins Neto (2020), foram adaptados motores-foguete e tecnologias ja existentes visando

reduzir riscos e custos de desenvolvimento.

Martins Neto (2020) prop6s um lancador baseado em motores sélidos do Instituto de
Aeronautica e Espaco (IAE), sugerindo que o uso de propulsores existentes como S31, S40 e
S44 poderiam viabilizar um sistema modular de multiplos estagios. Assim, segundo 0 mesmo
autor, a inclusao de um terceiro estagio leve e compacto permitiria aumentar significativamente

a energia, possibilitando estudos iniciais de injecdo orbital com baixo custo.



Dessa forma, haja vista a necessidade atual de colocar pequenas cargas no espaco, a
estratégia central € reduzir as penalidades energéticas associadas ao langamento ao nivel do
mar, o que reforca o potencial do rockoon como sistema inovador e economicamente
competitivo para o lancamento dedicado a nano satélites, objetivo central deste trabalho.
Portanto, com a crescente demanda do mercado por redugdo de custos e a importancia do
desenvolvimento de langadores de nanossatélites tanto globalmente como no cenario nacional,

tem-se a pergunta:

Como realizar a analise comparativa de motores-foguete a propelente solido, visando
avaliar a viabilidade de sua aplicacdo em um langador de nanossatélite que utilize um

bal&o estratosférico como plataforma inicial de lancamento?
1.2 Justificativa

Yagi et al. (2009) aponta sobre a caréncia do mercado espacial de sistemas de
langamento dedicado a cargas menores, como nanossatélites, afirmando a necessidade existente

e crescente desse tipo de tecnologia.

Segundo Perez et al. (2016), para lancar um nanossatélite de apenas 5 Kg, o custo
utilizando meios tradicionais pode alcancar centenas de milhares de ddlares, tornando-se

economicamente invidvel para muitas iniciativas académicas e comerciais emergentes.

O conceito rockoon oferece vantagens técnicas relevantes, pois elimina a necessidade
de vencer as camadas mais densas da atmosfera desde o nivel do mar, resultando em maior
eficiéncia propulsiva e possibilidade de aumento da capacidade de carga util (FOERSTNER,
2007; Ll et al., 2021).

Yagi et al. (2009) afirma que plataformas de lancamento acima da superficie sdo
consideradas plataformas ideais para o lancamento de pequenos satélites devido a sua ndo

necessidade de suporte em terra, maior flexibilidade, mobilidade e custo reduzido.

Assim, a presente proposta justifica-se pela necessidade de explorar e desenvolver um
conceito de lancador de nanossatélites baseado no sistema rockoon, aliado a utilizagéo de
foguetes de sondagem modificados, visando atender a crescente demanda por acesso dedicado
e de baixo custo ao espago. Essa abordagem busca solucionar problemas de custo, flexibilidade
e autonomia que afetam o mercado atual, contribuindo para ampliar as capacidades nacionais
em microlancadores e abrir novas oportunidades para o setor aeroespacial, especialmente em

paises emergentes nesse setor.



1.3  Objetivos
1.3.1 Geral

Analisar diferentes combinacfes de motores-foguete existentes para criagdo de um
veiculo lancador de nanossatélites utilizando um baldo estratosférico de alta capacidade como

plataforma de langamento.
1.3.2 Especificos

e Realizar um estudo teorico sobre: conceitos fundamentais de astronautica e
lancamento de foguetes de sondagem e langadores a partir de plataformas acima

da superficie;

e Elaborar um procedimento metodoldgico para simular e avaliar o sistema de

rockoon;

o Definir a velocidade final e a altura final da carga do langcamento a partir da

maior altitude possivel do baldo estratosférico;

e Indicar as combinacOes de motores-foguete que apresentem os melhores

desempenhos globais.
1.4  Estrutura do Trabalho

O trabalho esta dividido em cinco capitulos, onde no primeiro capitulo é apresentado a
formulacdo do problema, a justificativa para a realizacdo do trabalho e seus objetivos geral e
especificos. O segundo capitulo trata da fundamentacdo do estado da arte da area de
conhecimento em que se trabalhou. O terceiro capitulo trata da metodologia para a criacdo do
modelo e subsequente algoritmo utilizado na simulagdo das diferentes configuragcdes de
foguete. O quarto capitulo aborda os resultados obtidos nas simulag¢Ges. Por Gltimo, o quinto

capitulo trata da concluséo acerca do projeto e andlise dos resultados finais.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA
2.1 Astronautica — Conceitos Fundamentais
2.1.1 Usos do Espaco

Para Biggs e Howell (2022), a exploracdo espacial comecou motivada pela corrida
espacial entre Unido Soviética e Estados Unidos, sendo os satélites Sputnik 1 e Explorer 1 0s
primeiros a orbitar com sucesso a Terra. Segundo 0s autores, com o passar do tempo diferentes
paises comecaram a lancar seus proprios satélites de modo a beneficiar a sociedade com
aplicacdes como: satélites meteoroldgicos, que permitiram previsdes mais acuradas; satélites
de monitoramento territorial, permitindo acompanhar terras, desmatamento e corpos d’agua;
satélites de telecomunicacao, levando ao avango da comunicacdo por telefone, transmissdes de

TV ao vivo e eventualmente contribuindo ao advento da internet.
2.1.1.1 Satélites artificiais: tipos e usos

Para o Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (2024), os satélites artificiais podem

ser divididos quanto ao seu tipo de aplicacdo, os principais estdo descritos a seguir.

e Comunicacao: distribui sinais de telefonia, internet e televisao;

e Navegacdo: consiste em aglomerados de satélites que juntos fornecem um
sistema de posicionamento global, como o Global Positioning System (GPS) dos
Estados Unidos da América;

e Meteoroldgico: seu uso se da no monitoramento do tempo, clima, eventos
meteoroldgicos e mudancas territoriais como € o caso de florestas;

e Militar: ao utilizar cAmeras com tecnologia de infravermelho possibilitam
identificar alvos e fotografar territérios;

e Exploracdo do Universo: satélites que carregam telescopio para observacdo do
espaco;

e Observacgdo da Terra: monitoram territorios por meio de cdmeras com diferentes

resolugdes espaciais.
2.1.1.2 Satélites Artificias: Tipos de orbitas

Satelites artificiais, em sua maioria, se encontram em um dos 3 principais tipos de oOrbita:
Orbita Terrestre Baixa (LEO), Orbita Terrestre Média (MEO) e Orbita Geossincrona (GEO)



(ROBERTS, 2017). A Figura 1 mostra uma representacdo desses tipos de érbita em relacdo a

Terra.
R
LEO Satellite
160 to 2000 km
- "\'
=
GEO Satellite > ‘ N
35,800 km .
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5000 to 12000 km
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35,800 km
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Figura 1: Diferentes tipo de 6rbitas (GEO, MEO e LEO)
Fonte: Uddin e Kumar (2022)

De acordo com Roberts (2017), LEO é descrita por satélites que orbitam numa faixa de
altitude de 160 Km a 2000 Km e é onde estdo a maior parte dos satélites da atualidade, sendo
de grande importancia para tarefas de reconhecimento e sensoriamento remoto. Segundo o
mesmo autor, satélites em GEO se encontram & uma altitude de aproximadamente 35786 Km e
apresentam um periodo de orbita igual a velocidade de rotagdo da Terra, observando um terco
da superficie do planeta como se estivesse parado. Por fim, o autor descreve MEO como um
intervalo de altitude entre LEO e GEO, satélites nessa Orbita apresentam vantagens
intermediarias entre ambas, com a desvantagem de que seus eletrénicos sdo afetados pela

presenca de elevada radiagdo na regido.
2.1.1.3 Satélites de Porte Muito Pequeno

Para NASA (2025), o tamanho e o custo de um satélite varia de acordo com a aplicacdo
desejada, satélites de pequeno porte, em especifico, apresentam diferenciacdo quanto a sua

massa. A Tabela 1 descreve as classes de satélites de pequeno porte.



Tabela 1: Classes de satélites de acordo com a massa

Classe Massa (kg)
Minisatélite 100 — 500 kg
Microsatélite 10 — 100 kg

Nanossatélite 1-10 kg
Picosatélite 0,1-1kg
Femtosatélite <0,1kg

Fonte: Adaptado de NASA (2025)

Uma classe muito importante de nanossatélites € o CubeSat, baseada numa unidade
estrutural nomeada 1U com dimensdes 1x1x1 cm e que pode ser estendida com o acoplamento
de outras unidades (NASA, 2025). Nas ultimas décadas, um mercado e uma inddstria propria
foram criados em torno do conceito do CubeSat, que possibilitou reducdo de custos, teste de

tecnologias e avancos em pesquisa cientifica (NASA, 2025).
2.1.2 Foguetes - Usos Civis

2.1.2.1 Foguetes de Sondagem

Foguetes de sondagem sao a principal forma de se realizar experimentos cientificos em
altitudes entre 45 Km (altitude média para baldes estratosféricos) e 160 Km, podendo ser
compostos por um ou multiplos estagios, o voo tem duracdo média de 5 a 20 minutos e somado
a velocidade menores, fornece um ambiente ideal para realizacdo dos estudos (DURANT, 2001;
NASA, 2025).

Esse tipo de foguete apresenta vantagens quanto ao custo de operagdo pois nao necessita
de motores que o coloquem em érbita e comumente as operacdes sdo similares, pois o que muda

é apenas 0 experimento a ser conduzido (NASA, 2025).

Para Lucca (2014), o Brasil possui um foguete de sondagem que merece destaque,
desenvolvido pelo IAE, o VSB-30 possui dois estdgios e capacidade de carregar um
experimento de até 400 Kg a uma altitude de aproximadamente 250 Km. A Figura 2 mostra
uma representacdo do foguete de sondagem brasileiro VSB-30, bem como a indicagéo de partes

estruturais presentes entre cada estagio.
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Figura 2: Foguete VSB-30
Fonte: Adaptado de Sousa et al. (2013)

2.1.2.2 Lancadores de Satélites

Para Logsdom (2025), um veiculo lancador de satélites é um sistema de foguete que tem
por objetivo colocar uma carga na Orbita terrestre ou até mesmo em outro corpo celeste. De
acordo com o autor, para cumprir sua missao e injetar um satélite em LEO equatorial, por
exemplo, um veiculo lancador deve atingir uma velocidade de 28000 km/h e para tanto, seu
projeto deve maximizar a capacidade de carga e manter uma relacdo de custos aceitaveis. A
Figura 3 mostra o mockup na mesa de langcamento, do primeiro veiculo lancador de satélites
brasileiro, 0 VLS-1.



BRASIL

Figura 3: Mockup do VLS-1 na mesa de langamento (Operagéo Salina)
Fonte: IAE (2019).

2.1.3 Foguetes — Tipos de Propulsdo

2.1.3.1 Motores-Foguete a Propelente Solido

De acordo com Sutton e Biblarz (2001), em motores-foguete a propelente solido, os
componentes da combustdo sdo armazenados no estado sélido dentro da cdmara de combustéo
no chamado case e cada se¢do do propelente em si € chamada de grdo. Os autores apontam,
ainda, que o gréo é projetado para executar uma queima suave, numa taxa predeterminada e
que uma vez iniciada a combustdo, 0 motor ird funcionar até que toda a massa de propelente

solido seja queimada.



Os oxidantes presentes no propelente solido sdo compostos inorganicos como o
perclorato de amonio, ja dentre os combustiveis estdo o aluminio esférico em pd (o mais
comum), o boro e o berilio (SUTON e BIBLARZ, 2001). Segundo os autores, diversos
ingredientes além destes podem ser adicionados na composic¢éo do propelente de modo a alterar
as caracteristicas da combustdo. A Figura 4 mostra o teste do motor S31 a propelente sélido
desenvolvido pelo IAE.

Figura 4: Teste do motor S31
Fonte: IAE (2025)

2.1.3.2 Motores-Foguete a Propelente Liquido

Esse tipo de motor-foguete utiliza propelentes armazenados no estado liquido e que sédo,
no momento de operacgdo, injetados sob pressao na camara de combustdo do motor podendo ser
classificados em bipropelente, quando sdo injetados oxigénio liquido e algum combustivel
liquido, ou, monopropelente quando é injetado apenas um anico liquido que se decompde na
hora da queima (SUTON e BIBLARZ, 2001). Segundo 0s mesmos autores, uma caracteristica
interessante desses motores € que eles podem ser ligados e desligados a qualquer momento e

podem operar durante horas caso haja o devido arrefecimento.

Dentre os oxidantes mais comuns estdo oxigénio liquido, perdxido de hidrogénio, &cido
nitrico, tetroxido de nitrogénio e 6xido nitroso (SUTON e BIBLARZ, 2001). Ainda, de acordo
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com estes autores, os combustiveis mais comuns sdo hidrocarbonetos, hidrogénio liquido,
hidrazina, Dimetilhidrazina assimétrica e monometilidrazina. Na Figura 5, estd a maquete do

motor-foguete a propelente liquido L75 em desenvolvimento no IAE.

g
L e

Figura 5: Maquete do motor-foguete L75
Fonte: Vasconcelos (2017)

2.2  Lancamento de Foguetes de Sondagem e Lancadores a Partir de Plataformas
Acima da Superficie

A utilizacdo de balGes para o lancamento de foguetes foi primeiro idealizada e executada
na década de 1950, por Lee Lewis, G. Halvorson, S. F. Singer e James A. Van Allen

(FOERSTNER, 2007). Segundo a autora, na época, esse conceito se mostrou uma alternativa
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simples e eficaz para a realizacdo de experimentos em altitudes além das alcancadas somente

por baldes.

Nomeado rockoon, do inglés rocket (foguete) e balloon (baldo), a ideia foi relativamente
utilizada nos primeiros anos da exploracédo espacial (FOERSTNER, 2007). Segundo Anderson

(2024, s.p), um rockoon consiste em:

Um pequeno foguete amarrado por cordas a um baldo de alta altitude. Uma
vez que o baldo leva o foguete através da atmosfera até uma altitude de cerca
de 24 quilémetros (aproximadamente 15 milhas), um interruptor automatico
de presséo ou um sinal de radio enviado do solo aciona os motores do foguete,
fazendo com que ele alcance altitudes ainda maiores. Um rockoon possui,
portanto, uma vantagem clara. Em vez de usar combustivel para impulsiona-
lo nas camadas mais baixas da atmosfera, ele inicia seu voo com o auxilio de
um baldo de alta altitude. Como o bal&o leva o foguete através da parte mais
dificil da sua trajetdria, o foguete consegue viajar muito mais longe do que se
houvesse sido langado do solo. Dessa forma, um foguete relativamente
pequeno pode alcancar a mesma altitude que um muito maior.

No principio, houve relutancia em se encontrar financiamento para o desenvolvimento
do primeiro rockoon (FOERSTNER, 2007). Segundo a mesma autora, ap6s arguicdo, Van
Allen conseguiu apoio do Office of Naval Research, que lhe forneceu os balGes e foguetes de
sondagem Deacon, cedidos pela mesma entidade, foram modificados para uso no sistema de

modo a descartar os custos de desenvolvimento de um novo foguete.

A Figura 6 mostra um dos primeiros testes de lancamento do rockoon de Van Allen.
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Figura 6: Um foguete Deacon Rockoon logo ap6s o langamento
Fonte: StratoCat (2025)

Segundo Foerstner (2007), o foguete Deacon, observado na figura, foi cedido ao projeto
de Van Allen pois ndo possuia mais uso ja que quando lancado a partir do solo atingia uma
altitude de apenas 22 Km devido ao arrasto do ar. Contudo, segundo a proposta de Van Allen,
langado a partir de um baldo estratosférico, o foguete alcancaria cerca de 130 Km de altitude
(FOERSTNER, 2007).

Posteriormente, apdés algumas modificacdes e algumas tentativas, o Deacon foi
finalmente acionado a partir de um baldo estratosférico num final de tarde no artico em 28 de
agosto 1952, cumprindo seu objetivo de estudar raios cosmicos (FOERSTNER, 2007). Segundo
Okninski et al. (2016), com o desenvolvimento de foguetes mais potentes e eficazes, em
especial os de sondagem, o rockoon deixou de ser utilizado. Contudo, segundo o mesmo autor,

nas ultimas décadas o conceito vem sendo revivido, principalmente com propostas publicas e
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privadas de utiliza-lo para a cria¢do de sistemas de langamento de pequenas cargas em baixa
Orbita.

Matsuda et al. (2010) afirma que plataformas de langcamento tradicionais apresentam
limitacGes como Orbitas limitadas devido a fatores de seguranca e uma janela de langamento
anual reduzida. Em contrapartida, para o autor, langcamentos em plataformas acima da
superficie, ao mitigar boa parte dessas desvantagens, surgem como uma 6tima alternativa para

o lancamento de nanossatélites.

Matsuda et al. (2010) propde, como mencionado no capitulo anterior, um veiculo
lancador de nanossatélites baseado na modificagdo de tecnologias existentes como o foguete de
propelente sélido japonés S-520, reduzindo o custo e risco de desenvolvimento. A Figura 7

mostra uma ilustracdo do langcador proposto.

Figura 7: llustracdo do langador em configuracdo suborbital (Aeronave F-104 + foguete
SpaceSpike-1)
Fonte: Matsuda et al. (2010)

Lancado a partir de uma aeronave de alto desempenho como a F-104, vista na figura, o
sistema se enquadra em todas as vantagens descritas em relacdo a meios tradicionais de
langcamento de nanossatélites (MATSUDA et al., 2010).

Adaptar motores-foguete e tecnologias j& existentes para a criagdo de sistemas
lancadores de nanossatélites € muito vantajoso devido a reducdo de boa parte dos custos de
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desenvolvimento (MATSUDA et al., 2010). A Agéncia Japonesa de Exploragao Aeroespacial
criou o foguete langador SS-520-5 a partir do foguete de sondagem SS-520, introduzindo com
sucesso uma carga em Orbita, ao adicionar um terceiro estagio e um sistema de controle de

reacao ao modelo original (ITO, 2019).

Yagi et al. (2009) apresenta um conceito de um lancador de nanossatélites a partir de
uma combinacdo entre sistemas de foguetes estadunidenses e foguetes de sondagem japoneses

como uma solucdo promissora. O lancador em questdo esta representado na Figura 8.

Figura 8: Foguete langador NL-520.
Fonte: Adaptado de Yagi et al. (2009)

O foguete NL-520, visto na figura, representa a proposta de uma abordagem pautada na
cooperacdo internacional que visa sanar uma caréncia tecnolégica de mercado (YAGI et al.,
2009).
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3 METODOLOGIA

Este capitulo descreve os procedimentos técnicos adotados para a elaboracdo das
analises e simulacbes propostas, com base em fundamentos tedricos e referéncias obtidas na
revisao bibliografica. Busca-se, por meio da aplicacdo de ferramentas computacionais e
critérios previamente estabelecidos, modelar o comportamento do sistema e avaliar seu

desempenho em diferentes configuragdes operacionais.
3.1  Tipo de pesquisa

De acordo com Gil (2002, p. 17), a pesquisa cientifica € um processo estruturado que
visa encontrar respostas para questdes relevantes por meio de métodos racionais e sistematicos,
trata-se de uma atividade planejada que parte da identificacdo de um problema e percorre
diversas etapas até a apresentacdo dos resultados. Para o autor, essa sistematizagdo é essencial

a producao de conhecimento confiavel.

Lakatos e Marconi (2017) afirmam que a conducdo de uma investigacdo cientifica exige
a aplicacdo ordenada de técnicas apropriadas a natureza do problema estudado. As autoras
destacam que o uso combinado de diferentes estratégias metodoldgicas € comum e pode ser

vantajoso, desde que haja coeréncia com 0s objetivos da pesquisa.

A pesquisa pode ser classificada, conforme seus objetivos, em exploratoria, descritiva e
explicativa (GIL, 2002). Segundo o autor, a exploratoria busca maior familiaridade com o tema;
a descritiva procura identificar e caracterizar fendmenos; e a explicativa vai além da

observacao, propondo-se a investigar relacfes de causa e efeito.

Segundo Creswell (2010), as investigacbes podem seguir enfoques quantitativo,
qualitativo ou misto. Ainda para o autor, 0 método quantitativo trabalha com dados mensuraveis
e andlise estatistica; o qualitativo valoriza interpretacfes e significados; jA o método misto

articula elementos dos dois, buscando uma compreensdo mais abrangente do objeto de estudo.

Diante dessas classificagdes, esta pesquisa se enquadra como exploratoria de abordagem
quantitativa, apoiando-se na revisdo de literatura e na aplicacdo de modelagem computacional
para analisar cenarios e propor solucdes. Tais procedimentos séo compativeis com os principios
metodoldgicos indicados por Lakatos e Marconi (2017), que reconhecem a validade da

combinacdo entre diferentes técnicas de investigacdo conforme a natureza do estudo.
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Os procedimentos técnicos envolvem a coleta e analise de dados relevantes, a aplicacdo
de ferramentas computacionais para simulacdo e modelagem, além da utilizacao de referéncias
bibliogréaficas para fundamentar as escolhas técnicas. O trabalho sera estruturado com base na
sistematizacdo das informacdes, garantindo a validacdo dos resultados obtidos por meio de

analises comparativas e criteriosas, assegurando a confiabilidade das conclusdes apresentadas.
3.2  Materiais e Métodos

O trabalho foi realizado de acordo com o fluxograma apresentado na Figura 9:

Analise da Selecao dos
Capacidade do Balao > Componentes
Estratosférico Existentes
Analise dos < Modelagem da
Resultados Dinamica de Voo

Figura 9: Fluxograma do trabalho
Fonte: Pesquisa direta (2025)

Como mostrado no fluxograma da Figura 9, primeiro foi feita a escolha da altura ideal
a ser considerada para lancamento a partir do baldo estratosférico e a selegdo dos motores-
foguete com base em bibliografia disponivel. Em seguida, foi feita uma modelagem da
dindmica de voo do sistema em linguagem Python. Assim, foram realizadas simulacdes
considerando diversos motores-foguete disponiveis e suas combinagdes para um, dois e trés
estagios gerando dados de desempenho para que fosse feita a comparacdo e analise da

viabilidade de um modelo ideal.
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3.2.1 Analise da Capacidade do Baldo Estratosférico

A capacidade do baldo tomou como base anélise feita por Rainwater e Smith (2003),
onde estdo dispostos dados acerca da capacidade da altura em funcdo da carga para balGes
factiveis com diferentes volumes, dados em milhdo de metro cubico (MCM). O resultado da

analise desses autores esta disposto na Figura 10.
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Figura 10: Desempenho de baldes factiveis
Fonte: Adaptado de Rainwater e Smith (2003)

Para este estudo, com base nos dados fornecidos pela Figura 10, indicado pelas
marcacOes em verde, foi considerado um baldo factivel com capacidade de carga méxima
aproximada de 2850 quilogramas e que opera a uma altitude de 40 Km. Essa consideracao foi

utilizada para a avaliacdo e modelagem numeérica.
3.2.2 Selecédo dos Motores disponiveis

Originalmente, foram selecionados motores-foguete desenvolvidos pelo IAE. Estes

motores, juntamente com seus respectivos parametros, estdo expostos na Tabela 2.
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Tabela 2: Parametros de motores-foguete fabricados no Brasil

Motor S20 S30 S31 S33 S44 Unidade
Mo 320,0 250,0 240,0 55,0 115,0 Kg
M, 242,0 875,0 670,0 340,0 810,0 Kg
T 38,0 130,3 211,2 31,5 54,23 KN
lop 259,0 263,0 260,0 274,0 280,0 S
tq 18,0 29,0 15,5 49,0 62,0 s

Fonte: Adaptado de Palmerio (2016)

Sendo M, a massa estrutural, M,, a massa de propelente, T 0 empuxo maximo, I, 0 impulso
especifico e t, 0 tempo de queima.
Posteriormente, a analise foi estendida para motores-foguete desenvolvidos por fabricantes

diversos, de forma que fosse possivel encontrar configuracdes Otimas. Os parametros desses
motores podem ser encontrados na Tabela 3.

Tabela 3: Pardmetros de motores-foguete diversos

Motor Star 31 Star 37GV QSQSSV ;‘181'6‘250 ORIOLE Unidade
Me 107,5 110,2 96,1 129,7 197,7 Kg
M, 1285,9 974,3 654,9 923,5 976,1 Kg
T 82,2 56,9 62,2 99,1 92,47 kN
lsp 293,5 293,5 240,6 244.4 288,5 S
s 45,0 49,0 24,4 22,1 30,0 S

Fonte: Adaptado de Alliant Techsystems (2008)

3.2.3 Modelagem da Dinamica de Voo

Para Erdberg e Costa (2020), um modelo dindmico de um veiculo langador, se inicia
com representacfes mais simples e posteriormente sdo incorporados mais detalhes que o
deixam mais complexo e completo. Toda a metodologia descrita nas se¢fes 3.2.3.1, 3.2.3.2 e
3.2.3.3 foi baseada em Curtis (2004)

3.2.3.1 Equagdes de Movimento

Para melhor entendimento, a figura 11 apresenta um modelo simplificado de um veiculo

lancador.
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> Trajetoria

Direcao para o centro da Terra

Figura 11: Trajetoria de ascenséo do veiculo lancador
Fonte: Adaptado de Curtis (2004)

Na Figura 11, T é o empuxo gerado no sistema propulsor do veiculo e que é
aplicado na mesma dire¢do que o vetor de velocidade v. Ainda, D é o arrasto aerodindmico que
tem mesma direcdo e sentido oposto a T e v, dado por:

D = qAC, ()

Com g sendo a pressdo dindmica, A a area frontal do veiculo e C, o coeficiente de

arrasto. A aceleracdo a, do veiculo ao longo do trajeto durante o periodo t pode ser definida

por:
dv
- 2
ag dt (2)
E, a aceleracdo normal a,, dada por:
dy
= —v— 3

y € 0 angulo de trajetoria de voo.

Assim, utilizando coordenadas polares e definindo o centro da Terra como centro da

curvatura a,, se torna:
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4
dt " Rg+h Y )

Ry é o raio de curvatura da Terra e h a altitude do foguete. Dessa forma, na direcdao

u; o equilibrio de for¢as devido a segunda lei de Newton resulta em:
T — D —mgsiny = ma; (5)
m é a massa do veiculo e g a aceleracéo da gravidade. Enquanto que na direcdo u,, :
mgcosy = may (6)
Substituindo as equacdes 5 e 6 nas equacdes 2 e 3, obtém-se:

dv. T D

L T 7

7 gsiny (7
dy _ V2 @®)
Vat = T \9 TRy + 1)

Adicionando a elas equacdes para a distancia x e altitude h:

dx _ Rp dh

E—RE_I_hvcosy ¢ = vsiny 9)

3.2.3.2 Empuxo e Impulso especifico

O empuxo de um foguete € produzido pela ejecdo de massa a alta velocidade pelo seu
sistema propulsivo. A conservacdo do momento linear faz com que o foguete sofra uma forga
na mesma direcdo e sentido oposto. A Figura 12 apresenta um foguete e a massa ejetada pelo

seu sistema propulsivo.
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Figura 12: (a) Sistema do foguete e dos propelentes no instante t. (b) O sistema um instante depois, apos a
ejecéo.
Fonte: Adaptado de Curtis (2004)

Como representado na Figura 12, considera-se o foguete e seus propelentes como um
sistema sujeito a pressdo atmosférica p, e a pressao de saida no bocal p,, onde a massa dos
gases de combustdo m é expelida com determinada velocidade de exaustao v,, representando
uma variacdo de massa Am numa variacdo de tempo At. Essa eje¢do gera uma variacdo de
velocidade Av no foguete em sentido oposto, caracterizando o empuxo conforme os principios

da segunda lei de Newton. Nesse sentido, a vazdo méssica que sai do bocal do foguete ni,, é:

dm
- = —m, (10)

A velocidade efetiva de exaustdo dos gases ¢ no bocal é dada por:

+ (pe - .pa)Ae

. (11)

C=c,

Com A, sendo a area da superficie de saida do bocal e ¢, a velocidade de exaustdo em
relacdo ao foguete expresso por:

Ca =V, +V (12)
E enfim, em termos de c, 0 empuxo T pode ser obtido atraves de:
T = m,c (13)

O impulso especifico I, € definido como o empuxo por taxa de consumo de propelente

em relagéo ao peso ao nivel do mar (por segundo).
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Iy, = ! 14
Sp_mego ( )

Jo & a aceleracdo da gravidade ao nivel do mar. Dessa forma, as equacdes 13 e 14 implicam

que:
¢ =lIspgo (15)

Combinando-se as equacdes 10 e 14 obtém-se:

dm _ T (16)
dt Isp 90
E considerando o impulso especifico constante, a integral dessa equacéo é:
A ! At (17)
m=—
Ispgo
Obtendo-se, assim:
At = spGo (m -m ) = spGo m (1 — ﬂ) (18)
T o7 T ° m

Em que m, e m, sdo as massas do veiculo no comego e no fim da queima

respectivamente. A razdo de massa n € a razdo entre m, e my

= (19)
A equacdo 17 pode ser escrita como em funcédo de n:
n—1 Igp
At = 20
n T/(mygo) (20)
Substituindo a equacdo 13 na equagdo 7, tem-se:
dv 1dm D
— = ——— — — —gsi 21
dt sng m dt m gsiny ( )

Integrando essa equacao em relagdo ao tempo, do instante inicial ¢, ao instante final ¢,

obtemos:
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My
Av = I3, go In— — Avp — Avg (22)
my

Em que Avp, é a perda por arrasto e Av,; a perda por gravidade. Calculados pelas
integrais:
ty D ty
Avp = f —dt Avg = | gsinydt (23)
to tO
Por fim, vale ressaltar que a descricdo completa da trajetéria do langador implica na
resolucédo do sistema de equacdes (7), (8) e (9), tarefa além do escopo deste trabalho.

3.2.4 Algoritmo para Simulacdo

Baseado na teoria apresentada no capitulo 3 (Equactes 22 e 23), um modelo numérico
foi desenvolvido em linguagem Python com o intuito de se estimar dois dados: a velocidade
final (VBO) e a altitude final (HBO) do altimo estagio, onde esta localizada a carga.

O objetivo é conseguir uma configuracdo de motores que coloque uma carga de 1 Kg
em LEO. Para isto, segundo Neto (2020), quando néo se considera as perdas gravitacionais, de
arrasto aerodinamico e outras perdas de energia no voo do foguete lancador deve-se adotar uma
correcdo na velocidade final necessaria para LEO, chegando ao valor de 9,5 km/s. No entanto,
o lancamento de um veiculo lancador a partir de uma aeronave a 12 quilémetros de altitude
permite reduzir as perdas de arrasto aerodinamico em até 0,58 Km/s (URBAHS, 2020). Dessa
forma, como neste trabalho o langcamento sera feito a partir de uma plataforma rockoon a 40

Km de altitude, ser& adotada uma velocidade minima de 9 Km/s para que a carga atinja LEO.

De acordo com Stewart (2025) e Williams (2027), ndo existe uma altitude oficial
adotada para LEO, porém geralmente utiliza-se um intervalo entre 160 Km e 1600 Km. Para 0s
autores, em altitudes inferiores a essa, um objeto ainda sofreria impacto de particulado
proveniente da atmosfera rarefeita e lentamente descenderia em queda devida a alteracdo
ocasionada por esses impactos em sua Orbita. A Tabela 4 apresenta os requisitos minimos para

que o desempenho de uma configuracdo de foguete fosse considerado suficiente.
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Tabela 4: Requisitos minimos para que a carga seja injetada em baixa Orbita

Requisitos Minimos
VBO HBO
9 Km/s 160 Km

Fonte: Adaptado de Alliant Techsystems (2008)

Dessa forma, foram adotadas duas abordagens distintas para a realizacdo das
simulacdes. Na primeira, estruturaram-se foguetes compostos por um, dois e trés estagios,
empregando o mesmo tipo de motor em todos os estagios. Na segunda, também se consideraram
configuracdes de um a trés estagios, porém contemplando todas as combinagfes possiveis entre
os diferentes motores disponiveis, variando-se inclusive a ordem de disposicdo dos estagios.
Por estagios diferentes, entenda-se que apenas foguetes compostos totalmente pelo mesmo
motor sdo desconsiderados. Dessa forma, um foguete com 3 estagios e que possui 0 mesmo

motor em apenas dois deles também se enquadra nesta categoria.

Em cada estagio, foi adicionada uma massa adicional de 25 kg, com o objetivo de
obterem resultados mais conservadores, considerando que, em uma montagem real, estdo
presentes estruturas complementares como interestagios, sistemas de controle e atuadores.
Ainda, para uma melhor visualizacdo e andlise, foram montados gréaficos de VBO e da HBO

para uma carga Gtil (PL) variando de 1 a 100 Kg.
3.2.5 Analise dos Resultados

Apos as simulagdes do modelo, os dados foram armazenados e organizados em uma
planilha de Excel para analise. Além disso, o algoritmo do modelo gera de imediato graficos
comparativos entre as configuracbes de foguete possibilitando uma analise visual dos

resultados.
3.3 Variaveis e Indicadores

Conforme Lakatos e Marconi (2017, p. 161), “a variavel &, pois, qualquer caracteristica
ou propriedade que pode variar e ser medida, controlada ou observada.” Essa defini¢do
evidencia o papel central das variaveis na estrutura de uma investigacdo, pois elas representam
os elementos passiveis de observagdo e mensuracdo, possibilitando o teste de hipoteses e a

analise dos fendmenos estudados. As autoras ainda ressaltam diferentes categorias de variaveis,
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como as independentes (manipuladas pelo pesquisador), dependentes (afetadas pelas variaveis
independentes), intervenientes e moderadoras, cada uma com fungdes especificas dentro do

delineamento metodologico.

Ja Creswell (2010) enfatiza a importancia de tornar as varidveis observaveis e
mensuraveis, sobretudo na abordagem quantitativa, ainda que ndo apresente uma definicdo
explicita para o termo “indicador”. A partir de sua perspectiva, pode-se entender os indicadores
como elementos observaveis que representam conceitos abstratos e permitem atribuir valores

mensuraveis as variaveis de pesquisa.

Assim, foram definidas as variaveis e indicadores abordados no desenvolvimento do

trabalho:
Tabela 5 - Varidveis e Indicadores da Pesquisa
Variaveis Indicadores
Massa de propelente
Massa da estrutura
Parametros dos motores-foguete Impulso especifico

Empuxo

Tempo de queima

Carga util massa

Capacidade de carga

Parametros do baldo estratosférico
Altitude maxima de operacéo

Velocidade x carga

Trajetoria e desempenho do veiculo langador
Altitude x carga

Fonte: Pesquisa direta (2025)
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3.4  Metodologia para Obtencéo de Dados

A obtencdo de dados fundamentou-se no algoritmo em linguagem Python do modelo

dindmico do veiculo de langamento criado a partir da revisdo bibliografica.
3.5  Processamento e Organizacéo dos Resultados

A tabulagdo dos resultados foi feita através do software Excel, o qual foi utilizado para

a organizacgao comparativas entre as diferentes configurac6es de foguetes.
3.6  Consideracdes Finais

Neste capitulo foram descritos os procedimentos técnicos, ferramentas computacionais
e critérios adotados para o desenvolvimento das analises e simulagfes referentes ao sistema de
lancamento suborbital do tipo rockoon. A partir dos materiais e métodos definidos, foi possivel
modelar numericamente o comportamento do veiculo e avaliar seu desempenho em diferentes
configuracBes de motores. Os dados obtidos servirdo de base para a apresentacao e discussao
dos resultados no capitulo seguinte, no qual serdo comparadas as alternativas estudadas e

verificada a viabilidade do modelo proposto.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Este capitulo apresenta os resultados obtidos através das simula¢fes envolvendo o
modelo matematico desenvolvido em linguagem Python fundamentado na bibliografia e
metodologia descritas em capitulos prévios. Os dados sdo organizados pelo tipo de estruturacéo

do foguete, com estagios idénticos ou combinagfes de motores diferentes.
4.1  Velocidades Finais Obtidas para Configurac6es com Estagios Idénticos

Os dados dessa primeira simulacédo serviram para observar o desempenho de cada motor
ao ser aplicado em configuracfes de montagens de 1, 2 ou 3 estagios. Os graficos da Figura 13
apresentam os resultados, em funcdo da carga util, da velocidade final e da altitude final para
todas as configuracGes que nao ultrapassaram uma massa total de 2850kg para uma carga Util
de 1 Kg.

a) 1 Estagio (Comparativo de Motores - Velocidade Final com Estagios Idénticos)
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1 Estagio (Comparativo de Motores - Altitude Final da Carga com Estagios Idénticos)
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d)

Altitude Final da Carga (km)

e)

Velocidade Final (km/s)
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f) 3 Estagios (Comparativo de Motores - Altitude Final da Carga com Estagios Idénticos)
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Figura 13: Velocidade e altitudes finais para as configuragdes com estagios idénticos que ndo ultrapassam 2850

Kg, sendo (a) VBO x PL para configuracdes de 1 estagio, (b) HBO x PL para configura¢des de 1 estagio, (c)

VBO x PL para configuragdes de 2 estéagios, (d) HBO x PL para configuracdes de 2 estagios, (¢) VBO x PL para

configuracOes de 3 estagios e (d) HBO x PL para configuracOes de 3 estgios.
Fonte: Pesquisa Direta (2025)

Inicialmente, percebe-se pelos gréficos (a) e (b) que os veiculos langadores possuindo
apenas 1 estagio apresentam resultados que inviabilizam a introducdo de uma carga de pelo
menos 1 Kg em LEO segundo os requisitos preestabelecidos na metodologia. Nessas
montagens, a maior velocidade foi de 6,81 Km/s e maior altura 128,67 Km, o0 que hem sequer

se aproximou dos valores minimos para LEO.

Analisando-se os graficos (c) e (d), 3 configuracbes de foguetes possuindo 2 estagios
atenderam os requisitos minimos: S44, Star 37GV e Star 31 (que se aproximou o suficiente e

por isso foi considerado)

Por fim, em (e) e (f) nota-se que devido a carga total para uma carga util de 1 Kg
ultrapassar 2850 Kg, mais da metade dos motores foram descartados da analise. Ainda, apenas
S33 atendeu aos requisitos, com velocidade satisfatoria de 9,75 Km/s e altitude final de 186,73
Km. As tabelas 6, 7 e 8 apresentam, respectivamente, os resultados reunidos para a montagem

de 1, 2 e 3 estagios para uma carga Util de 1 Kg.



Tabela 6: Resultados para configuracdes com 1 estagio para uma carga Gtil de 1 Kg

1 Estagio
Altitude
Motor Vbo (km/s) Final (km)
S20 1.35 48.66
S30 3.68 63.09
S31 3.21 50.01
S33 4.43 83.23
S44 5.24 106.99
Star 31 6.81 127.91
Star 37GV 6.04 128.39
ASAS 21-85V 4.37 75.39
ASAS 21-120 4.64 73.63
ORIOLE 4.75 87.63

Fonte: Pesquisa direta (2025)

Tabela 7: Resultados para configuracBes com 2 estdgios para uma carga Gtil de 1 Kg

2 Estagios
Altitude
Motor Vbo (km/s) Final (km)
$20 2.56 74.30
S30 6.92 105.72
S31 6.03 78.55
S33 7.90 153.71
S44
Star 31
Star 37GV
ASAS 21-85V 7.93 91.86
ASAS 21-120 8.51 89.15
ORIOLE 8.85 113.09

Fonte: Pesquisa direta (2025)



Tabela 8: Resultados para configuragcGes com 3 estagios para uma carga Util de 1 Kg

32

3 Estagios Idénticos
Altitude
Motor Vbo (km/s) Final (km)
S20 3.44 86.81
S31 7.89 93.45
33 [ o975 | 18673 |
ASAS 21-85V 9.88 100.45

Fonte: Pesquisa direta (2025)

Com base nos dados, conclui-se que para 0s motores selecionados, a construcao de um
veiculo langador utilizando 0 mesmo motor em todos os estagios é uma alternativa limitada,
com apenas algumas configuraces atendendo aos requisitos minimos para se introduzir uma
carga de no minimo 1 Kg em LEO. Ainda, Star 31 com 2 estagios se aproximou muito dos pré-

requisitos, fato que o fez ser considerado como suficiente para injetar a carga em LEO.
4.2  Velocidades Finais Obtidas para Configurac6es com Estégios Diferentes

A Figura 14 apresenta os graficos dos resultados da velocidade e da altitude final em
funcdo da carga util, para as 10 configuracdes com estagios diferentes que apresentaram o
melhor resultado em relacdo a VBO e que ndo ultrapassaram uma massa total de 2850kg para

uma carga Util de 1 Kg.
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2 Estagios (Comparativo de Motores - Top 10 - Velocidade Final com Estagios Diferentes)
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c) 0.0 3 Estagios (Comparativo de Motores - Top 10 - Velocidade Final com Estagios Diferentes)
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Figura 14: Velocidade e altitudes finais para as configuragdes com estagios diferentes que ndo ultrapassam 2850
Kg, sendo (a) VBO x PL para configuracdes de 2 estagios, (b) HBO x PL para configuragdes de 2 estagios, (c)

VBO x PL para configurac@es de 3 estagios e (d) HBO x PL para configuragdes de 3 estagios.
Fonte: Pesquisa Direta (2025)
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Ao examinar os graficos (a) e (b), nota-se que apenas trés configuracdes atingiram a
altitude minima de 160 Km porém nenhuma delas obteve uma velocidade satisfatoria. Ainda,
0 mesmo ocorre em () e (d), contudo, “S44 — Star 31 — S33” apresenta resultados relativamente

préximos dos requisitos minimos, o que sera fruto de discussao posterior.

As tabelas 9 e 10 apresentam, respectivamente, os resultados reunidos para as
montagens com 2 e 3 estdgios diferentes para uma carga Util de 1 Kg.

Tabela 9: Resultados para configuragdes com 2 estagios diferentes para uma carga Util de 1 Kg

2 Estagios
Altitude
Motor Vbo (km/s) Final (km)
Star 37GV - Star 31 8.21 154.34
ORIOLE - Star 31 8.13 150.05
Star 31 - Star 37GV 8.09 167.11
S44 - Star 31 7.96 174.40
ASAS 21-120 - Star 31 7.91 140.33
Star 31-S33 7.89 151.48
S30 - Star 31 7.88 163.07
S31 - Star 31 7.66 147.29
ASAS 21-85V - Star 31 7.64 137.39
ORIOLE - Star 37GV 7.60 155.43

Fonte: Pesquisa direta (2025)
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Tabela 10: Resultados para configuracGes com 3 estagios diferentes para uma carga Util de 1 Kg

3 Estagios
Altitude
Motor Vbo (km/s) Final (km)
S44 - Star 31 -S33 8.83 184.73
Star 37GV - Star 37GV - S33 8.67 173.72
Star 31 - S44 - S33 8.66 277.79
ORIOLE - Star 37GV - S33 8.60 170.11
S31 - Star 31 -S33 8.59 166.63
ASAS 21-85V - Star 31 - S33 8.57 158.51
S44 - Star 37GV - S33 8.43 191.78
ASAS 21-120 - Star 37GV - S33 8.39 161.01
S30 - Star 37GV - S33 8.36 182.13
S33 - Star 31-S33 8.33 160.40

Fonte: Pesquisa direta (2025)

Em um primeiro momento, confirma-se pela Tabela 9, a inviabilidade dos veiculos de
2 estégios segundo os pardmetros definidos. Na Tabela 10, um fato notério é a proximidade de
varios foguetes que atingiram uma HBO maior que 160 Km e um o VBO proximo de 9 Km/s

necessario para insercdo da carga util em LEO.
4.3  Configuracdo com Melhor Desempenho

Nesta secdo serdo reunidos os veiculos lancadores que atingiram a VBO minima de 9
Km/s e HBO minima de 160 Km necessarios para que uma carga de 1 Kg fosse introduzida em
LEO. Apenas as combinagcdes com estagios idénticos apresentaram resultados satisfatdrios
como observado nas sec¢Bes anteriores. Assim, as tabelas 11 e 12 mostram esses veiculos de 2

e 3 estagios que atingiram os requisitos definidos.
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Tabela 11: foguetes com 2 estagios idénticos com capacidade para introduzir carga de 1 Kg em LEO

2 Estagios Idénticos
Altitude
Motor Vbo (km/s
(km/s) Final (km)
S44 9.57 178.99
Star 31 12.33 159.63
Star 37GV 10.99 162.10

Fonte: Pesquisa direta (2025)

Tabela 12: foguete com 3 estagios idénticos com capacidade para introduzir carga de 1 Kg em LEO

3 Estagios
Altitude
Motor Vbo (km/s
(km/s) Final (km)
S33 9.75 186.73

Fonte: Pesquisa direta (2025)

Para 2 estagios (Tabela 11), Star 31 foi incluido pois sua altitude esta apenas 0,37 Km
abaixo da faixa de alturas convencionadas para LEO. Os destaques vdo para os veiculos
construidos integralmente por S44 e Star 37GV em 2 estagios, que ndo so atingiram VBO e
HBO minimos, mas que, numa analise mais aprofundada dos resultados, tém capacidade de

colocar cargas Uteis de aproximadamente 2 e 13 Kg, respectivamente, em LEO.

Ja para 3 estagios (Tabela 12), o motor brasileiro S33 atingiu VBO e HBO necessarios,

apresentando ainda, capacidade para colocar cargas Uteis de até 2 Kg em LEO.



38

5 CONCLUSAO E RECOMENDACOES

Neste capitulo sdo apresentadas as conclusdes alcancadas a partir dos resultados obtidos
numericamente, complementadas pela andlise tedrica, bibliogréfica e pelo tratamento dos

dados.
51 Concluséao

O objetivo desse trabalho é avaliar a viabilidade inicial de utilizar foguetes ja existentes
para a construcdo de um veiculo lancador de nanossatélites a ser lancado a partir de uma
plataforma rockoon. Para o estudo numérico, foi necessaria a analise da capacidade do balao,
selecdo dos motores disponiveis através de bibliografia e modelagem numérica. Foram
analisadas 518 configuragdes de veiculos lancados com duas abordagens distintas: estagios

idénticos e estagios diferentes.

As simulacbes foram realizadas em algoritmo desenvolvido em linguagem Python
baseado nas equacdes 22 e 23, que desconsidera perdas aerodindmicas e que foi compensado,
neste trabalho, pela adog¢do de um valor mais alto para a velocidade de injecdo da carga em
LEO. Ainda, foram consideradas cargas adicionais de forma a obter resultados mais
conservadores. As simulacdes com o algoritmo permitiram a obtencdo de dados para analise e

comparagéo dos resultados.

Diante dos resultados, foi observado que de todas as configuracGes testadas apenas 4
atenderam aos valores minimos de VBO e HBO para introdugdo de uma carga de pelo 1 Kg em
LEO. Contudo, diversas configuracdes de foguete se aproximaram do valor minimo de VBO
(9 Km/s), indicando que uma andlise mais robusta que permita abaixar esse valor conservador

poderia incluir todas essas configuracdes dentre as aprovadas.

Os melhores resultados foram dos veiculos de 2 estagios idénticos com motor S44 e Star

37GV e do veiculo com 3 estagios idénticos utilizando o motor S33.

Portanto, pelo presente estudo realizado, conclui-se que a utilizacdo de uma plataforma
de lancamento do tipo rockoon facilita a atuacdo de um veiculo langador ao permitir
simplificacGes e reduzir a perda por arrasto. Os resultados indicam, preliminarmente, que seria
possivel a criacdo de um foguete utilizando a combinacdo de motores-foguete existentes para
utilizacdo em um sistema rockoon capaz de injetar nanossatélites em LEO. Porém, é vélido
salientar que a resolucdo completa das equacgdes diferenciais de movimento do foguete

(Equacdes 7, 8 e 9) produzird melhores estimativas para VBO e HBO, a0 mesmo tempo que
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exigem célculos mais complexos. Sendo assim, € de suma importancia que mais estudos acerca

do tema sejam desenvolvidos a fim de validar a criagdo de um possivel projeto real.
5.2  Recomendactes

Recomenda-se a realizacdo de estudos que abordem uma modelagem numérica mais
robusta em sistemas de 3 e 6 graus de liberdade para definicdo da trajetoria do foguete,
considerando-se os coeficientes aerodinamicos, perdas gravitacionais e outros fatores que no
presente estudo foram desconsiderados. Ainda, seria de grande contribuicdo uma analise sobre
a trajetoria e estabilidade da plataforma de lancamento rockoon que carrega o foguete até a

altitude de ignicdo. Assim, sugerem-se possiveis titulos para trabalhos posteriores a este:

e Modelo matemético com 3 e 6 graus de liberdade para um veiculo lancador de
nanossatélites baseado em uma plataforma do tipo rockoon;

e Otimizagdo da massa de motores-foguete brasileiros com o intuito de criar um
veiculo langador de nanossatélites baseado em uma plataforma do tipo rockoon;

e Design e simulacdo de uma plataforma de lancamento de foguetes do tipo

rockoon: aspectos estruturais e de construcao.
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