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Resumo 

 

 

As atividades espaciais agregam grande valor à sociedade tanto em quesitos 

tecnológicos como econômicos e sociais. Dessa forma, a busca pelo desenvolvimento 

e avanços nessa área mostra-se de grande importância, uma vez que tal segmento 

possui esperanças e realidades bastante promissoras. A análise e verificação de 

cenários de execução dessas atividades são essenciais já que necessitam de um alto 

grau de confiabilidade e segurança. É nessa linha que este trabalho é inserido, 

analisando cenários de lançamento de foguetes de localizado no 

Centro de Lançamento de Alcântara (CLA) que é uma das regiões estratégicas para o 

desenvolvimento do Programa Espacial Brasileiro. Neste trabalho é estudado o comportamen-

to térmico da saída dos gases de uma tubeira em um lançador de foguetes de médio porte no 

ato do lançamento, avaliando via análise por elementos finitos para essas condições. Além 

disso, há a verificação da propagação do calor pelo ambiente, avaliando as distâncias de segu-

rança que uma pessoa pode ser exposta durante o lançamento. Utilizando o software So-

lidWorks para modelagem e simulação de lançamento, traçou-se o gráfico de temperatura ao 

longo de pontos espalhados em um plano trigonométrico em três alturas diferentes, encon-

trando valores acima de 100 ºC ainda no limite de uma área de 3600 metros quadrados, po-

dendo ocasionar riscos de efeitos colaterais provenientes de queimaduras e aumento de im-

permeabilidade da pele. 

 

Palavras-chave: Lançador de foguetes. Análise térmica. Simulação. Segurança 
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Abstract 

 

 

Space activities add great value to society in technological, economic, and social terms. Thus, 

the pursuit of development and advances in this area is of great importance, since this seg-

ment has very promising hopes and realities. Analyzing and verifying scenarios for perform-

ing these activities is essential as they require a high degree of reliability and security. It is in 

this line that this work is inserted, analyzing rocket launch scenarios located at the Alcântara 

Launch Center (CLA) which is one of the strategic regions for the development of the Brazili-

an Space Program. In this work we study the thermal behavior of the nozzle exhaust gases in 

a midsize rocket at launch, evaluating via finite element analysis for these conditions. In addi-

tion, there is verification of the spread of heat through the environment by assessing the safety 

distances that a person may be exposed to during launch. Using SolidWorks software for 

launch modeling and simulation, the temperature plot was plotted along with points scattered 

on a trigonometric plane at three different heights, finding values above 100 ° C still within 

the limit of an area of 3600 square meters. cause risks of side effects of burns and increased 

skin impermeability. 

 

Keywords: Rocket launcher. Thermal analysis. Simulation. Safety  
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 INTRODUÇÃO 

 

 

A situação econômica e social de um país possui como um de seus indicadores o nível 

tecnológico e de informação que o mesmo possui, sendo atrelado intriscicamente à capacidade 

de melhoria constante e busca por novas demandas de mercado com altos potenciais de atra-

ção de investimentos. Dessa forma, vem à tona o setor espacial que, se bem desenvolvido, tem 

a característica de agrupar todas essas vantagens de modo a avançar social e economicamente 

dentro de suas fronteiras assim como fora delas.  

 Sendo assim, países em desenvolvimento, buscam aprimorar e criar novas tecnologias 

próprias com o objetivo de fazer parte dessa fatia do mercado global. Entre estes países está o 

Brasil, que reúne características naturais essenciais para o avanço tecnológico nesse setor co-

mo sua posição privilegiada no globo e grande extensão territorial. Por se tratar de um país 

com extensões continentais, o mesmo possui aplicações em diversas áreas, desde levantamen-

to e prospecção de recursos naturais até demandas de telecomunicação para cobrir o vasto 

território (AGÊNCIA ESPACIAL BRASILEIRA, 2018a). 

 O país iniciou suas articulações na década de 1940 e realizou avanços importantes pa-

ra o Programa Espacial Brasileiro, como a criação de centros de lançamentos como o de Al-

cântara (CLA - MA) e Barreira do Inferno (CLBI - RN), para serem pontos tecnológicos e de 

pesquisas, além da criação da família de foguetes de sondagem como o SONDA IV, assim 

como a de veículos lançadores de satélites, como o VLS.  

Além dos avanços tecnológicos e políticos para fabricação de veículos, é necessário 

atenção redobrada para a segurança e confiabilidade de testes e lançamentos, uma vez que a 

atividade espacial é um segmento que apresenta necessidade de um alto índice nesses quesi-

tos, já que há componentes que trabalham com elevados níveis de carga inflamável, em que o 

mínimo erro ou falha pode causar acidentes catastróficos, como o caso ocorrido em 2003 no 

Centro de Lançamento de Alcântara, causando impacto social e econômico para o país 

(PALMÉRIO, 2016). 
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1.1 Objetivos 

 

1.1.1 Geral 

 

Modelar e simular computacionalmente as principais distribuições de calor no espaço 

ocorridas no momento do lançamento na plataforma móvel de foguetes localizado no Centro 

de Lançamento de Alcântara – CLA, analisando a saída dos gases na tubeira, além de averi-

guar raios de segurança devido à proximidade com a fonte. 

 

1.1.2 Específicos 

 

• Realizar a modelagem em ambiente CAD dos principais componentes da estrutura 

do lançador móvel de foguetes no software SolidWorks; 

• Levantamento de parâmetros para simulação de lançamento; 

• Simular em ambiente CAD o lançamento de um veículo em dois ângulos de eleva-

ção diferentes; 

• Analisar qualitativamente e comparar os resultados simulados verificando quanto à 

propagação de calor no ambiente; 

• Averiguar distribuição de temperatura no espaço para traçado do raio de segurança 

devido à fonte de calor no lançamento. 

 

1.2 Justificativa 

 

O Brasil possui atualmente dois centros de lançamentos como mencionado anterior-

mente: CLA e CLBI. O localizado no Rio Grande do Norte foi o primeiro a ser construído, 

mas mesmo possuindo diversas características vantajosas, apresenta restrições importantes 

para lançamento de veículos de maior porte. Dessa forma, após estudos para seleção da área 

mais adequada, escolheu-se Alcântara para ser a sede do novo centro, sendo capaz de reunir 

características singulares, possuindo vantagens operacionais e econômicas, como ganho de 

energia relativo à velocidade tangencial gerada pela rotação da terra e a economia de prope-

lente ou combustível devido à proximidade com a linha do Equador (FORÇA ÁREA 

BRASILEIRA, [s.d.]).  O CLA conta com plataformas destinadas a foguetes do tipo sonda-
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gem e do lançador de satélites de pequeno porte. Este trabalho se focou ao lançador móvel de 

foguetes. 

Para alcançar um patamar de competitividade e capacidade de atrair investidores em 

um setor restrito e altamente promissor, é necessário realizar diversos treinamentos e testes de 

forma periódica, através da validação de plataformas de lançamento, componentes dos veícu-

los, eventos testes com foguetes menores para verificação operacional do local e dos profissi-

onais, além dos requisitos de segurança (FORÇA ÁREA BRASILEIRA, [s.d.]). 

Entre os diversos aspectos importantes no quesito operacional relacionado à seguran-

ça, há dois que devem ser observados. Um é a confiabilidade estrutural dos lançadores e o 

outro é a previsão de riscos devido à proximidade de pessoas nos lançamentos.  

Durante os lançamentos mesmo que por um período de tempo relativamente reduzi-

do, há uma intensa e elevada temperatura devido ao escape dos gases do foguete. Além disso, 

há missões de treinamento que ocorrem de forma periódica como em campanhas de lança-

mentos de FTB e FTI ou em até de veículos maiores como VS-30 e VSB-30.  

Para avaliar tal situação há diferentes linhas de pesquisas como estudos teóricos, aná-

lises experimentais e aplicações computacionais. Porém, as análises experimentais apesar de 

proporcionar bons resultados, possuem agravantes, como elevado grau de complexidade e alto 

custo de tempo, material e equipamento. Dessa forma, as aplicações computacionais surgiram 

como ferramentas capazes de proporcionar resultados com boa aproximação, com custos me-

nores, adequando as simplificações possíveis e necessárias, além de evitar situações de perigo. 

Entre essas aplicações podem-se encontrar o Método de Elementos Finitos e Método de Vo-

lumes Finitos. 

A indústria aeroespacial é de custo muito elevado necessitando dos melhores méto-

dos e alta capacidade de prever acidentes ou situações de perigo e é baseando-se nisto que 

este trabalho visou realizar a verificação do comportamento da distribuição de temperatura no 

ambiente através de simulações computacionais de modo a trazer dados para estudos iniciais e 

levantamentos de cenários de lançamento. 

 

1.3 Trabalhos Relacionados 

 

Esta pesquisa visou simular as condições e efeitos térmicos do lançamento de fogue-

tes não guiados na plataforma de médio porte do CLA. Para isso, buscaram-se referências 
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relacionadas à apresentação de metodologias necessárias para modelar a saída dos gases na 

tubeira do foguete para verificação.  

Em ZHA et al (2018), apresenta-se uma análise de um foguete com quatro tubeiras, 

sendo simulado pelo software comercial FLUENT e obtendo dados como velocidade do cam-

po de fluxo, pressão e temperatura, variando entre 1360 K a 3200 K, condizentes com os lan-

çamentos, utilizando dados de ambiente de voo real para condições de contorno inseridas.  

No trabalho proposto por SRINIVAS e POTTI (2014) é realizada não só a simula-

ção, mas também a modelagem de uma tubeira utilizando o Método das Características e Fun-

ção Fluxo. Também é utilizado o FLUENT para a obtenção de dados de simulação, adotando 

dados de entrada oriundos do programa desenvolvido pela NASA para composição e proprie-

dades da composição dos propelentes.  Com os resultados é possível verificar também os va-

lores de temperatura na entrada e saída da tubeira modelada. Utilizando a mesma metodologia 

e processo, VENKATESH  e REDDY, J. (2015) verificou também resultados como tempera-

tura e pressão estática. 

Em LI et al (2007) é realizado um estudo sobre a saída dos gases e comportamento 

da transferência de calor para uma tubeira com seção final retangular, tentando encontrar uma 

otimização da geometria e ganhos em eficiência.  

Seguindo o mesmo padrão dos trabalhos citados anteriormente, SHAHIN (2017) ana-

lisa também através de software comercial as propriedades da saída transitória dos gases do 

motor J-2X durante o lançamento. Porém, verifica-se a saída dos gases para o ambiente, o que 

se assemelha ao comportamento esperado na simulação a ser estudada nesta pesquisa. 

Há também o trabalho proposto por IORTYER et al (2017) que propõe um estudo de 

variação da tubeira para verificação dos seus efeitos, analisando a pressão de saída, mas utili-

zando a simulação de forma interna.  

Porém, nenhuma das referências apresenta uma utilização desses dados para verifica-

ção de raio de segurança para quesitos operacionais e estrutura do lançador.  Dessa forma, 

essa pesquisa visou buscar através das metodologias apresentadas a análise dessas distribui-

ções nas direções propostas durante o lançamento de veículos não guiados.  

 

1.4 Estrutura do Trabalho 

 

A estrutura do trabalho conta com a apresentação dos principais conceitos e formula-

ções, modelagem e simulação, análise de resultados e considerações dos mesmos. 
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No Capítulo 2 é apresentado o referencial teórico sobre a área de lançamento, bem 

como instruções e parâmetros de segurança, com o objetivo de introduzir aos procedimentos 

operacionais. 

No Capítulo 3 são apresentados os principais conceitos e formulações da descrição 

do problema. 

O Capítulo 4 mostra os conceitos e as principais leis governantes da fluidodinâmica 

computacional, abordada de forma matemática.  

A descrição da metodologia e o passo a passo da modelagem computacional são ex-

planados no capitulo no Capítulo 5, mostrando parâmetros e hipóteses. 

Já no Capítulo 6 faz-se um resumo da metodologia de estudo, simulação e análise 

adotada. 

No Capítulo 7 apresentam-se os resultados das simulações com as análises e discus-

sões de cada resposta simulada quanto à distribuição e propagação do calor. 

Por fim, no Capítulo 8 são apresentadas as devidas considerações finais juntamente 

com as sugestões para trabalhos futuros. 
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 ÁREAS DE LANÇAMENTO DE FOGUETES 

 

 

2.1 Contextualização 

 

Para a operação de lançamento de foguetes são necessárias diversas instalações e pro-

cedimentos especializados. Para isso foram criados os centros espaciais, também chamados de 

centros de lançamento, de onde partem veículos de sondagem e lançadores, carregando expe-

rimentos espaciais e testes, havendo como uma de suas obrigações o estabelecimento de pro-

cedimentos de segurança para cada tipo de operação. Atualmente, o Brasil possui dois: o Cen-

tro de Lançamento de Barreira do Inferno, localizado no estado do Rio Grande do Norte e o 

Centro de Lançamento de Alcântara, localizado no estado do Maranhão, sendo apenas o últi-

mo com capacidade operacional para veículos maiores (AGÊNCIA ESPACIAL 

BRASILEIRA, 2018b). Na Figura 2.1 é possível verificar algumas dependências do CLA. 

 

 

Figura 2.1 – Dependências do Centro de Lançamento de Alcântara – MA (AGÊNCIA 

ESPACIAL BRASILEIRA, 2018b). 

 

2.2 Foguetes para Lançamento 

 

O início de um programa espacial é marcado por muitos treinamentos e desenvolvi-

mento de ideias, sendo necessária a utilização de métodos capazes de suprir em tempo gradual 

o avanço tecnológico. No Brasil, iniciou-se pela constituição de foguetes de sondagem, que 
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são veículos não controlados projetados para missões suborbitais, capazes de levar cargas 

úteis com experimentos científicos e tecnológicos. São de extrema importância, pois permi-

tem ações práticas com risco e investimento baixos em relação a veículos de maiores portes. 

Na Figura 2.2, pode-se verificar um foguete sonda VS 30 sendo lançando de um lançador mó-

vel no CLA, utilizado como forma de realizar experimentos e testes operacionais 

(PALMÉRIO, 2016). 

 

 

Figura 2.2 – VS30 sendo lançado no Centro de Lançamento de Alcântara (AGÊNCIA 

ESPACIAL BRASILEIRA, 2018b). 

 

Assim como os veículos sonda, o PNAE optou pela realização de lançamentos de fo-

guetes de treinamento básico e intermediário (FTB e FTI, respectivamente). Esses também 

tem como vantagem a realização de operações a baixo custo com o objetivo de capacitação de 

pessoal e testes das instalações operacionais do centro. A Figura 2.3 trás um lançamento de 

um FTI no lançador do CLA. 
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Figura 2.3 – Lançamento FTI no lançador móvel do CLA. (AEB, 2018). 

 

2.3 Lançador de Médio Porte - CLA 

 

O lançador móvel médio porte que foi objeto de estudo deste trabalho possui sua loca-

lização mostrada na Figura 2.4. É importante situar este ponto, pois um dos objetivos do estu-

do é mostrar o calor gerado no ato do lançamento. A dependência mais próxima do lançador é 

o Centro de Controle Avançado, também chamado Casa Mata. 

 

 

Figura 2.4 - Localização do lançador de porte médio nas dependências do CLA (CENTRO 

DE LANÇAMENTO DE ALCÂNTARA adaptado, [s.d.] ).  

 

Conforme se pode verificar, há dois lançadores móveis. Porém será avaliada a opera-

ção apenas no lançador de médio porte mostrado na Figura 2.5. A sua estrutura é composta 
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por três elementos principais que serão levados à análise de forma macro: a sua base, compos-

ta pela parte inferior e superior, o fuso e a lança.  

 

 

Figura 2.5 – Lançador de Porte Médio. 

 

 

2.4 Segurança 

 

Um centro de lançamento é um ambiente que está aberto a diversas situações que po-

dem comprometer a segurança de equipamentos, de quem os manuseia ou está próximo du-

rante algum acontecimento. Este trabalho focou-se na segurança relacionada às altas tempera-

turas geradas durante o lançamento de um veículo espacial, sendo mais específico, de um fo-

guete de treinamento ou de sondagem, avaliando às condições de aproximação de uma pessoa 

à exposição de tais situações. 

Segundo AMERICAN PETROLEUM INSTITUTE (2007), apud (STOLL, 1958), 

através de experimentos com humanos, o limite da dor chega a oito e bolhas ocorrem em vinte 

segundos se a exposição à intensidade de 6,3 KW/m². No mesmo estudo, em ratos brancos, a 

queima da pele se dá pela exposição a seis segundos com intensidade de 23,7 KW/m². Esses 

valores já são razoavelmente suficientes para causar algum impacto no corpo humano, mesmo 

que em pouco tempo de contato ou aproximação. 

Porém, quando se fala em lançamento de foguetes, esses valores de intensidade se ele-

vam bastante, uma vez que há um manuseio de produtos altamente inflamáveis e queimas 

gerando temperaturas podendo chegar à casa do milhar, o que aumenta ainda mais a preocu-

pação com procedimentos e dados de segurança. Na Tabela 2.1, pode-se verificar o tempo de 

exposição necessário para alcançar o limite da dor, variando a intensidade de radiação.  
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Tabela 2.1 – Tempo de exposição para o limite da dor (AMERICAN PETROLEUM 

INSTITUTE, 2007). 

Intensidade de Radiação (KW/m²) Limite de Tempo para Dor (s) 

1,74 60 

2,33 40 

2,90 30 

4,73 16 

6,94 9 

9,46 6 

11,67 4 

19,87 2 

  

 

As condições que ocorrem em um lançamento são consideradas críticas, seguindo a 

escala de temperatura e fluxo dos bombeiros, já que são temperaturas acima de 235ºC e radia-

ção térmica acima de 10KW/m², existindo risco de óbito, além de outras sensações como es-

tresse térmico, fadiga, câimbra, desorientação, desidratação e queimaduras (BRAGA, 2010). 

Segundo PARK et al (2008), a exposição à temperaturas acima de 100°C por menos 

de um segundo já é suficiente para aumentar drasticamente a permeabilidade da pele. É im-

portante então estimular tempos reação e mobilidade frente a casos extremos ou até mesmo 

elevar ao máximo os fatores de segurança de distanciamento. Dessa forma, com base em da-

dos simulados e levando-se em conta o limite da dor e consequências de exposição, será visto 

em seções posteriores faixas de intensidade de radiação temperatura, podendo fazer compara-

ções às suportadas por uma pessoa. 
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3 CONCEITOS E HIPÓTESES FUNDAMENTAIS 

 

 

3.1 Componentes de propulsão 

 

O objetivo do estudo é analisar as temperaturas ao longo do raio de aproximação no 

momento do lançamento. Dessa forma, focou-se no primeiro e único estágio do foguete em 

estudo.  

Para operação, estes veículos contam com propulsores, que por sua vez possuem itens 

indispensáveis para o seu funcionamento como envelope motor, proteções térmicas, propelen-

te, tubeira e ignitor, havendo a reunião de características necessárias para a geração de empu-

xo. O motor simulado foi o S30 o qual possui propulsão sólida que entre as suas vantagens 

está o menor custo, maior confiabilidade pela simplicidade e menor número de componentes 

(PALMÉRIO, 2016). A Figura 3.1 mostra os principais componentes de forma simplificada. 

 

 

Figuras 3.1 – Componentes do motor a propulsão sólida (adaptado TAYLOR, 2017). 

 

No topo há o ignitor que é usado para ligar o motor que gera uma chama que fornece a 

energia para que toda superfície interna do bloco inicie a queima ao mesmo tempo. No enve-

lope do motor e com as proteções térmicas, há a combustão e na parte posterior da câmara, há 
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a entrada para o bocal convergente-divergente, onde o fluxo é acelerado para fora do motor 

para gerar o impulso desejado (TAYLOR, 2017). Esse bocal é chamado de tubeira, a qual é 

constituída de material específico para suportar as altas temperaturas e permitir a passagem 

com baixo atrito de gases que são gerados na queima a temperaturas de 3000 K como, por 

exemplo, o motor em análise que é capaz de produzir um empuxo médio de 108 kN no vácuo 

através da queima de 860 kg de propelente por cerca de 30 segundos (PALMÉRIO, 2016). 

 

3.2 Propulsão 

 

Para simulação de fluxo e verificação das temperaturas dos gases na saída da tubeira 

dos foguetes ejetados em alta velocidade promovendo o empuxo que fará a movimentação, se 

faz necessário entender como se comportam as variáveis responsáveis pelo empuxo.  

A propulsão utilizada nos foguetes nacionais construídos até o momento é de propul-

são sólida, que entre algumas vantagens estão o menor custo de desenvolvimento, maior sim-

plicidade e estocável por longos períodos (PALMÉRIO 2016). Um exemplo de um propulsor 

desse tipo está na Figura 3.2. 

 

 

 

Figura 3.2 – Propulsor S30 (PALMÉRIO, 2016) 

 

A câmara de combustão é rígida, expandido o gás quando aquecido. A temperatura 

neste componente é conhecida através das propriedades do propelente utilizado e a pressão 

pela taxa em que é queimado. Estas propriedades são o seu peso molecular e qualquer um, 

entre seu calor específico à pressão constante ou volume constante ou razão de calor específi-

co (VENKATESH  & REDDY, J., 2015). 

Através da integração das pressões da tubeira e câmara (interna), assim como a do ar 

(externa) que devem atuar sobre o veículo, chega-se a expressão do empuxo mostrada na 

Equação 3.1. 
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 𝐹 = 𝑣𝑒𝑚̇ + 𝐴𝑠(𝑃𝑠 − 𝑃𝑎) (3.1) 

 

 

O empuxo é gerado pelos gases na combustão que escapam a alta temperatura e pres-

são que, passando por um bocal, acelera o fluxo. A tubeira, que entre seus tipos foi estudada a 

supersônica, conforme mostrada na Figura 3.3, apresentando a parte do bocal convergente, 

levando à garganta e, posteriormente um bocal divergente (NASA, 2014).  

 

 

Figura 3.3 – Tubeira supersônica convergente-divergente (adaptado NASA, 2015). 

 

É na garganta onde os gases atingem número de Mach 1, que por sua vez é representa-

do pela Equação 3.2. 

 

 𝑀 =
𝑣

𝑎
 (3.2) 

 

Analisando esse tipo de tubeira, o fluxo se comprime e expande gradualmente, fazen-

do com que os valores de suas condições se modifiquem e retornem aos mesmos valores, con-

siderando-se assim um processo reversível. Além disso, verificando a Segunda Lei da Termo-

dinâmica, esse tipo de fluxo mantém sua entropia constante, ou seja, ele é isentrópico 

(TAYLOR, 2017).  

O fluxo de massa na garganta, mostrado na Equação 3.3, considerando a condição de 

Mach e área para esta região, pode ser encontrado pelas propriedades na câmara de combustão 

como temperatura, pressão, razão de calores específico e constante dos gases (NASA, 2014). 
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𝑚̇ =
𝐴∗𝑃𝑐

√𝑇𝑐
√
𝛾

𝑅
(
𝛾 + 1

2
)
−

𝛾+1
2(𝛾−1)

 

(3.3) 

 

O comportamento de algumas dessas variáveis durante o fluxo na tubeira podem ser 

vistas na Figura 3.4. 

 

 

Figura 3.4 – Variações de parâmetros em uma tubeira supersônica (PALMÉRIO, 2016). 

 

Considerando um gás ideal compressível, pode-se relacionar também a área da gargan-

ta com qualquer área de saída, chamada também de razão de expansão, relacionando razão de 

calores específicos ou pressão de saída e da chama ou utilizando uma simplificação, apenas 

com o número de Mach (TAYLOR, 2009). Vide Equação 3.4. 

 

 

 

 

 

𝐴𝑠
𝐴∗

=

√
  
  
  
  
  

𝛾 (
2

𝛾 + 1)

𝛾+1
𝛾−1

(
𝑃𝑠
𝑃𝑐
)

2
𝛾
(1 − (

𝑃𝑠
𝑃𝑐
)

𝛾−1
𝛾
)

=
1

𝑀
(
1 +

𝛾 − 1
2 +𝑀2

𝛾 + 1
2

)

𝛾+1
2(𝛾−1)

 (3.4) 
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Através da equação de estado e das relações isentrópicas é possível realizar uma rela-

ção entre a pressão e temperatura na câmara e na saída, além da densidade utilizando as Equa-

ções 3.5, 3.6 e 3.7. Na Equação 3.8, define-se a pressão dinâmica (NASA, 2014). 

 

 
𝑃

𝑃𝑐
= (1 +

𝛾 − 1

2
+𝑀2)

−𝛾
𝛾−1

 (3.5) 

 

 

𝑇

𝑇𝑐
= (1 +

𝛾 − 1

2
+𝑀2)

−1

 (3.6) 

 

 

𝜌

𝜌𝑐
= (1 +

𝛾 − 1

2
+𝑀2)

−1
𝛾−1

 (3.7) 

 𝑞𝑘 =
1

2
𝜌𝑣2 =

𝛾

2
𝑃𝑀2 (3.8) 

 

Com os parâmetros de saída definidos, encontra-se a velocidade de saída pela Equação 

3.9, ou com parâmetros de entrada e pressão de saída pela Equação 3.10 (TAYLOR, 2017). 

 

 𝑣𝑒 = 𝑀𝑠√𝛾𝑅𝑇𝑠 
(3.9) 

 

 

 
𝑣𝑒 = √

2𝛾

𝛾 − 1

𝑅

𝑀𝑚
𝑇𝐶 (1 − (

𝑃𝑠
𝑃𝐶
)

𝛾−1
𝛾
) (3.10) 

 

3.3 Princípios de Transferência de Calor 

 

Como verificado na seção anterior, em foguetes com combustíveis sólidos, o gás gera-

do é produzido pela queima do propelente, dada pela combustão. Esses gases são escapados 

em altas temperaturas por conta da energia transferida em forma de calor.  

Esse calor gerado pode se relacionar com sua vizinhança e o ambiente na forma de 

troca de energia. Isso pode se dá por transferência que pode ocorrer entre os meios devido a 

uma diferença de temperaturas sendo ocasionadas por até três mecanismos diferentes: condu-

ção, convecção e radiação. 
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3.3.1 Condução 

 

Este mecanismo de transferência de calor é proveniente da agitação atômica ou mo-

lecular devido a um gradiente de temperatura que se propaga no sentido das temperaturas 

mais altas para as mais baixas e, necessariamente, depende de um meio material para que pos-

sa ocorrer (INCROPERA, 2008). Ao analisar uma estrutura submetida a altas temperaturas 

como a de um lançador de foguete em que sua propagação se dá predominantemente por con-

dução, utilizar-se-á a Equação 3.11, conhecida como a equação do calor, derivada das Leis de 

Fourier e da conservação da energia.  
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3.3.2 Convecção 

  

A convecção por sua vez, é o mecanismo de transferência de energia entre um meio 

sólido e outro líquido ou gasoso, envolvendo os efeitos combinados de condução e movimen-

to de um fluido. Ocorre em sua maioria em superfícies que são expostas a um meio a uma 

temperatura especificada (ÇENGEL, 2011). No caso da análise em estudo será trabalhado o 

conceito de convecção forçada, já que o fluido será forçado a fluir sobre a superfície da estru-

tura devido aos gases expelidos na propulsão do foguete. A Equação 3.12 representa a lei de 

Newton do resfriamento, a qual é a responsável por fornecer a taxa de transferência de calor 

por convecção. 

 

)( aspeconv TTAhq −=  (3.12) 

 

 

3.3.3 Radiação 

 

A radiação ocorre por meio de ondas eletromagnéticas resultantes de mudanças nas 

configurações eletrônicas dos átomos e podem ser absorvidas, transmitidas ou refletidas em 
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uma superfície (NUNES, 2014). Neste modo não se faz necessária a presença de um meio, já 

que se propaga no vácuo, considerada, normalmente, como o um fenômeno superficial 

(ÇENGEL, 2009). Na Figura 3.5, encontram-se os espectros da radiação eletromagnética.  

 

 

Figura 3.5 – Espectros de radiação eletromagnética (ÇENGEL, 2009). 

 

 

Quando a radiação incidente em um corpo é totalmente absorvida por ele, obtém-se o 

chamado corpo negro, que também é um emissor perfeito. A quantidade de radiação emitida 

por uma superfície como essa é encontrada pela Lei de Stefan-Boltzman. Porém, não há ne-

nhum corpo real que se comporte dessa maneira, sendo necessário aplicar o parâmetro da 

emissividade na formulação (Equação 3.13) que relaciona a radiação total emitida de um cor-

po qualquer com a emitida por um corpo negro, podendo variar entre zero e um.  

4TE Bi=  (3.13) 

O fluxo de calor deste mecanismo pode ser encontrado através da Equação 3.14, que 

mostra a área da superfície em estudo. Como envolve a quarta potência não é linear. 

 

ATTE Bi )( 4

1

4

2 −=   (3.14) 

3.3.4 Balanço de Energia 

 

Aplicando-se a Primeira Lei da Termodinâmica, que enuncia que a quantidade de 

energia que entra menos a que sai do mesmo volume de controle deve ser igual ao aumento da 
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energia armazenada, acrescentando ainda a parcela referente ao à geração de energia, chega-

se a Equação 3.15 em termos de taxas (INCROPERA, 2008). 
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4 FLUIDODINÂMICA COMPUTACIONAL 

 

 

A fluidodinâmica computacional vem crescendo e se desenvolvendo com o avanço 

tecnológico, permitindo a elaboração de estudos de fluxos tridimensionais e cálculos de trans-

ferência de calor. A utilização dessa técnica permite algumas vantagens que valem ser desta-

cadas como a redução dos prazos e custos envolvidos, assim como a capacidade de analisar 

sistemas em condições que impõe perigo e situações de anormalidade como, por exemplo, 

estudos de segurança e cenários de acidentes (VERSTEEG, H K; MALALASEKERA, 2007). 

É possível construir códigos para a implementação ou utilizar softwares comerciais, aplicando 

condições de contorno em uma modelagem CAD, como a exemplo deste trabalho. 

 

4.1 Etapas de Processamento 

 

O processo de simulação ocorre em etapas muito bem definidas, iniciando-se pela 

identificação do problema, no qual serão definidos parâmetros e simplificações, caso necessá-

rio. Após essa etapa ou em conjunto é criada a geometria a ser analisada, realizando sua mo-

delagem CAD em 2D ou 3D, dependendo da análise, sendo importante restringir apenas à 

parte que interesse para verificação. 

Com o objeto criado deve-se realizar a criação da malha, que no caso em estudo, será 

trabalhado com volumes finitos com nós, os quais são volumes de controle que carregarão 

informações das leis governantes, parâmetros pré-configurados e condições de contorno, ado-

tando o princípio do “dividir para conquistar”, desmembrando um problema complexo em 

problemas menores para solução do problema (VERSTEEG, H K; MALALASEKERA, 

2007). 

Assim, utilizando um solver, o qual é um componente carregado com um método nu-

mérico de resolução, há o método iterativo de modo a convergir para uma solução. Após essa 

etapa há o pós-processamento que permite a configuração e visualização dos resultados 

(MALISKA, 1995).  O software aqui utilizado será o SolidWorks para modelagem das geome-

trias e o seu complemento Flow Simulation para as simulações. 
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4.2 Software 

 

O Flow Simulation, como dito anteriormente, é um complemento do SolidWorks, que 

é uma plataforma CAD, onde é possível criar as geometrias estudadas e simulá-las posterior-

mente. A malha cartesiana que é empregada nesse software permite que, através de uma ma-

lha computacional com células fluidas para análises de fluxo em regiões fluidas, sólidas para 

transferência de calor e cálculo de corrente elétrica direta em regiões sólidas e parciais, realize 

cálculos multifísicos conjugados. As análises de fluxo e condução térmica podem ser realiza-

das separadamente, além de acoplar esses cálculos em modelos diferentes de radiação 

(SOBACHKIN; DUMNOV, 2013) 

 

4.3 Leis Governantes 

 

As formulações governantes passam pela resolução das equações de Navier-Stokes, as 

quais estão as formulações das leis de massa, momento, e conservação de energia dos fluxos, 

sendo um problema especificado pela definição de suas geometrias, condições de contorno e 

iniciais. Esse sistema emprega equações de transporte de energia cinética turbulenta e sua taxa 

de dissipação, chamado também de modelo k-𝜀 (SOBACHKIN; DUMNOV, 2013). 

Nas regiões fluidas, há a solução das equações de Naiver-Stokes mostradas nas Equa-

ções 4.1, 4.2, 4.3 e 4.4. 

  

 
 

(4.1) 

 

  
(4.2) 

 

  
(4.3) 

 
 

(4.4) 

 

De forma a resolver as equações com maior complexidade quando o número de Rey-

nolds se excede, passando por um determinado valor crítico, utilizar-se o modelo turbulento 

k-𝜀 modificado com funções de amortecimento de Lam e Bremhorst. Ele descreve fluxos la-
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minares, turbulentos e transitórios de fluidos homogêneos consistindo nas leis de conservação 

de turbulência, mostradas nas Equações 4.5 e 4.6, além do fluxo de calor no modelo turbulen-

to mostrado na Equação 4.7. 

 

 

 

 

(4.5) 

 

 
 

(4.6) 

 

 
 

(4.7) 

 

 

Para a alta velocidade de fluidos compressíveis e com choques de onda, utiliza-se as 

equações de energia, mostradas nas Equações 4.8 e 4.9. 

 

 

 

(4.8) 

 

  
(4.9) 

 
 

Nas regiões sólidas, o Flow Simulation, calcula dois fenômenos físicos, mas restrin-

gindo-se apenas à condução de calor, tem-se na Equação 4.10: 

 

 

 

(4.10) 
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5 METODOLOGIA 

 

 

O método do processo se dará pelo fluxograma apresentado na Figura 5.1. 

 

 

Figura 5.1 – Metodologia empregada no processo. 

 

No primeiro momento, foi realizado um levantamento visual em campo com o objeti-

vo de avaliar a área, componentes, dimensões da estrutura e mecanismo de lançamento. Tam-

bém foram verificados quais foguetes o lançador já realizou missão. Com os principais com-

ponentes e dimensões foi realizado a modelagem em CAD no software SolidWorks sendo 

estes a lança, a camisa móvel, e base, além da tubeira. Posteriormente, adotando Palmério 

(2016), definiram-se os parâmetros de entrada para a simulação, sendo estes a pressão e tem-

peratura total na entrada da tubeira. 

Para a simulação, adotou-se o suplemento Flow Simulation que possui interface inte-

grada com o programa no qual é possível realizar a parametrização dos parâmetros através de 

janelas para inserção dos valores. A Figura 5.2 mostra a janela de definição de parâmetros de 

escoamento, como a utilização do escoamento externo sem cavidades, a inserção da gravida-

de, tempo para o regime transiente, além da inserção de radiação. É possível também indicar o 

sentido e direção do fluxo. 
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Figura 5.2 – Janela de definição de parâmetros de escoamento. 

 

Na Figura 5.3, há a etapa da escolha de qual será o fluido a ser escoado, sendo também 

possível a criação de um inserindo as propriedades ou utilizando a biblioteca.  

 

 

Figura 5.3 – Janela de definição de parâmetro de fluido. 

 

Já na Figura 5.4 mostra a janela de inserção de dados de contorno como temperatura 

inicial dos sólidos e do ambiente, assim com pressão. Também é possível inserir velocidade 

de fluxo externo nas três direções cartesianas. 
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Figura 5.4 – Janela de definição de condições de contorno e ambiente. 

 

Após a realização da simulação os resultados foram impressos com imagens de corte 

da área do lançador. Além disso, realizou-se a análise da distribuição da temperatura no espa-

ço para uma circulo de segurança de 60 metros de diâmetro em três alturas diferentes: zero, 

um e dois metros. O círculo proposto se encontra na Figura 5.5. 

Foram gerados os gráficos levando-se em conta os raios e três alturas diferentes, sendo 

estas de zero, um e dois metros, com o objetivo de verificar a distribuição no chão, a meia 

altura do corpo e na parte superior, respectivamente. 

 
 

 
Figura 5.5 – Círculo de segurança proposto separado por ângulo com intervalos de 45°. 
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6 MODELAGEM COMPUTACIONAL 

 
 
 

6.1 Descrição do Modelo Físico 

 

O modelo físico partiu da posição de um foguete VS30 em um lançador de médio de 

porte localizado no CLA. A estrutura é mostrada na Figura 2.5 e o VS-30 na Figura 6.1. 

 

 

Figura 6.1 – Vista do foguete VS-30 (PALMÉRIO, 2016). 

 

O posicionamento do lançador se dará em dois ângulos diferentes, que são as eleva-

ções máximas propostas no manual de segurança do CLA, com o objetivo de verificar a dis-

tribuição de calor na área de segurança do lançamento conforme mostrado na Figura 6.2.  

 
Figura 6.2 – Exemplificação de posicionamento angular do lançador. 

 

Os gases são gerados na câmara de combustão, que de acordo com o propelente usado 

tem temperaturas e pressões definidas, os quais são escapados pela tubeira com o objetivo 

proporcionar mais velocidade e impulsão na sua saída, alterando essas propriedades ao longo 

da passagem. O escape dos gases a altas temperaturas, mesmo que por poucos segundos, ge-

ram uma transmissão de energia para a estrutura e para o meio, na forma de propagação do 

calor. 
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Aqui serão levantadas algumas hipóteses para simplificação do modelo e diminuição 

do esforço computacional empregado, como fluxo isentrópico, adiabático e reversível.  

 

 

6.2. Modelagem CAD 

 

Entre os modelos já lançados nas plataformas móveis de lançamento, foi escolhido, 

como dito anteriormente, o foguete de sondagem VS-30, já que o mesmo possui apenas um 

estágio e possui estrutura mais simples que outros modelos.  

Primeiramente realizou-se a modelagem da estrutura com seus componentes princi-

pais, sendo a lança treliçada, a base e a camisa com fuso, mostrados, respectivamente nas Fi-

guras 6.4, 6.5 e 6.6. De forma a simplificar a simulação e modelagem, descartou-se o contra-

peso.  

 

 

Figura 6.4 – Base da estrutura do lançador. 

 



44 

 

 

Figura 6.5 – Camisa e fuso móvel do lançador. 

 

 

Figura 6.6 – Lança treliçada da estrutura. 

 

Na Figura 6.7, é possível ver a montagem dos componentes, adotando um ângulo de 

elevação aleatório.  

 

 

Figura 6.7 – Modelagem CAD lançador móvel de pequeno porte do CLA. 
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Para o foguete, realizou-se apenas a modelagem da tubeira, com o objetivo da simpli-

ficação computacional, uma vez que os parâmetros de entrada serão no início do bocal, com 

as propriedades da câmara de combustão. Além disso, modelou-se uma superfície plana de 

900 metros quadrados para simular e verificar diferentes círculos de segurança. 

 

6.2.1. Domínio Computacional e Geração de Malha 

 
 

A partir da modelagem, delimitou-se o domínio computacional, ou seja, qual seria a 

área de estudo contendo células fluidas, sólidas e a transição de uma para outra. O programa 

gera um domínio de forma automática levando em consideração vários fatores como o tipo de 

análise, dimensões do modelo e condições iniciais de fluxo. Porém, com o objetivo de dimi-

nuir o tempo de simulação computacional, realizaram-se alguns testes de influência e optou-se 

pela redução para um volume de 144 mil metros cúbicos, conforme mostra a Figura 6.8. 

 

 

Figura 6.8 – Modelagem CAD no domínio computacional simétrico. 

 

A superfície foi utilizada como um limite para verificar o comportamento dos gases 

que são direcionados pelo chão, bem como as iterações se encontram na Tabela 6.1. 
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Tabela 6.1 – Parâmetros de malha e iteração. 

Iterações 35.809 

Dimensão Básica da Malha Nx = 12, Ny = 8 e Nz = 12 

Células Fluídas 15.953 

Células Sólidas 5.112 

 

 

6.2.2. Definição de Parâmetros e Simulação 

 
 

Para a realização da simulação, foi necessário realizar a inserção de parâmetros. Para 

isso, adotaram-se algumas hipóteses, como: 

a) Fluxo isentrópico; 

b) Regime transiente; 

c) Utilizado gás ideal; 

d) Adotado modelo turbulento; 

e) Paredes da tubeira adiabáticas; 

Adotou-se um modelo de simulação com escoamento exterior, uma vez que o fluxo 

não ocorrerá apenas dentro da tubeira, mas apenas partindo das condições internas de entrada, 

que foram inseridas na face que representa a transição da câmara de combustão, conforme 

mostra a Figura 6.9. 

 

 

Figura 6.9 – Caracterização da inserção dos parâmetros de entrada. 

 

Parâmetros 

de entrada 
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Com o objetivo de simplificar o modelo, realizou-se a exclusão de cavidades. Como se 

trata de uma análise em regime transiente adotou-se um tempo de três segundos com passo de 

0,005 representando a saída do veículo do lançador. Levou-se em conta também a temperatura 

ambiente, adotando uma temperatura média de 26 °C, além da pressão no nível do mar. Essas 

informações podem ser encontradas na Tabela 6.2.  

 

Tabela 6.2 – Parâmetros para inicialização da simulação. 

Pressão Entrada da Tubeira 20 bar 

Temperatura Entrada da Tubeira 3200 K 

Temperatura Ambiente 299,15 K 

Pressão Ambiente 1,01325 bar 

Tempo Físico 3 segundos 

 
 

Como proposto, foi realizada a montagem para os ângulos de elevação máximos re-

comendados, conforme podem ser vistos na Figura 6.10. 

 

        

  (a) (b) 

Figura 6.10 – a) estrutura à 80 graus e à b) 85 graus. 
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Uma vez definidos os parâmetros, utilizou-se um solver baseado em aproximações de 

tempo implícitas das equações de continuidade, convecção e difusão, usadas em conjunto com 

a técnica de divisão de operadores, adotando a fatoração LU incompleta para pré-

condicionamento em sistemas assimétricos lineares e iterativo para problemas algébricos si-

métricos. 
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7. RESULTADOS E DISCUSSÕES 

 
 
 

Após as simulações, realizou-se a impressão dos resultados de forma visual e gráfica, 

avaliando as distribuições de temperatura para ambos os graus de elevação propostos, sem a 

presença de ventos, o que poderia mudar os resultados obtidos. 

 

 

7.1 Verificação com Elevação a 80 graus 

 

Primeiramente foi verificado o lançamento com elevação a 80 graus. Na Figura 7.1 

são mostradas as vistas corte frontal do modelo e superior da superfície, sendo possível obser-

var o comportamento da distribuição da temperatura do ambiente no final do processo.  

 

 
 

Figura 7.1 – Seção de corte de análise transiente do lançador a 80 graus. 

 

Na Figura 7.2, é inserido o circulo de verificação conforme proposto na Figura 5.1, 

podendo ser observado a vista superior da superfície.  
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Figura 7.2 – Verificação do círculo de análise em uma simulação a 80 graus. 

 

Com o circulo traçado, foi possível verificar a distribuição de temperatura ao longo 

das linhas para três alturas diferentes (zero, um e dois metros), com o objetivo de analisar as 

intensidades para cada direção. Dessa forma, as Figuras 7.3 a 7.10 fornecem essas informa-

ções. 

 
 

Figura 7.3 – Temperaturas no raio a 0 grau para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 
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No raio a zero grau, que é alinhada horizontalmente a saída dos gases na vista superi-

or, viu-se um perfil de temperatura suave para todos os casos, apresentando temperatura com 

cerca de 200 ° C, considerada elevada em condições de permeabilidade da pele humana. 

 

 
 

Figura 7.4 – Temperaturas no raio a 45 graus para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 

 

Na Figura 7.4 é possível verificar a distribuição ao longo da direção de 45 graus, che-

gando ao fim do raio proposto para as três alturas uma temperatura ainda em torno de 50 °C. 

 

 

Figura 7.5 - Temperaturas no raio a 315 graus para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 
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Na Figura 7.5, visualiza-se um comportamento semelhante à angulação de 45°C, pos-

suindo também ao fim do seu raio temperaturas em torno de 50°C, chegando a 100°C até por 

volta de 23 metros de raio, podendo acarretar em efeitos colaterais à exposição a essas condi-

ções. 

 

 

Figura 7.6 – Temperaturas no raio a 90 graus para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 

Na Figura 7.6, que retrata a direção de 90 graus, percebe-se temperaturas elevadas ao 

longo de todo o raio, mantendo-se constante a 100°C desde aproximadamente quinze metros 

de raio e indo até o fim. 

 

 

Figura 7.7 - Temperaturas no raio a 270 graus para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 
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Na Figura 7.7 é possível perceber um comportamento semelhante à anterior, verifi-

cando também temperaturas chegando em torno de 100 °C ao fim do  raio. Isso pode ser con-

sequência do desvio ocasionado pelos defletores ao fim da lança. 

 
 

Figura 7.8 – Temperaturas no raio a 135 graus para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 

 

Figura 7.9 - Temperaturas no raio a 225 graus para três alturas diferentes para elevação de 80 

graus. 

 

Nas duas angulações mostradas na Figura 7.8 e Figura 7.9, de forma semelhante, veri-

fica-se um pico nas temperaturas, chegando a próximo a 1000 ° C, havendo um raio maior até 

chegar à temperatura ambiente, devido também à ajuda também dos defletores e a base, de 

forma a elevar a temperatura nessas direções. 
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Figura 7.10 – Temperaturas no raio a 180 graus para três alturas diferentes para elevação de 

80 graus. 

 

Na Figura 7.10, a angulação, como se esperava, apresentou um perfil com uma condi-

ção de diminuição mais brusca, chegando a um pico alto de temperatura, mas descendo pra 

praticamente o ambiente devido à posição contrária a saída dos gases da tubeira. 

 

7.2 Verificação com Elevação a 85 graus 

 

Assim como realizado para a elevação de 80 graus, também foram geradas as seções 

de corte da distribuição das temperaturas com o lançador a 85 graus e também inserido no 

circulo de verificação conforme a Figura 7.11 e Figura 7.12, respectivamente. 

 

 
Figura 7.11 – Seção de corte de análise transiente do lançador a 85 graus. 
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Figura 7.12 - Verificação do círculo de análise em uma simulação a 85 graus. 

 

Adotando o mesmo procedimento para a angulação anterior com o objetivo de verifi-

car a distribuição ao longo das linhas do circulo de análise, foram gerados os gráficos mostra-

dos nas Figuras 7.13 à 7.20.  

 

 
 

Figura 7.13 – Temperaturas no raio a 0 grau para três alturas diferentes para elevação de 85 

graus. 
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No gráfico a zero grau, verificou-se um perfil de temperatura que mesmo quase no li-

mite do circulo ainda é encontrada uma temperatura próxima dos 100 º C, apresentando uma 

curva suave. Em todas as alturas encontra-se o mesmo comportamento, exceto pela altura de 

dois metros que pode se dá por não estar na linha da saída e está encoberta pela estrutura. 

  

 
 

Figura 7.14 – Temperaturas no raio a 45 graus para três alturas diferentes para elevação de 85 

graus. 

 

Diferente da elevação a 80 graus, na Figura 7,14, verificou-se uma temperatura próxi-

ma à do ambiente no fim do raio proposto. 

 

 
 

Figura 7.15 - Temperaturas no raio a 315 graus para três alturas diferentes para elevação de 85 

graus. 
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O mesmo ocorreu na Figura 7.15 que mostra o raio a 315 graus, com temperatura pró-

ximas de 100°C apenas até antes dos 15 metros, chegando a temperatura ambiente ao fim do 

raio. 

 
 

Figura 7.16 – Temperaturas no raio a 90 graus para três alturas diferentes para elevação de 85 

graus. 

 

Assim como na elevação a 80 graus, verificou temperaturas altas na direção a 90 

graus, derivado dos defletores da lança, chegando a próximo de 100 °C ao fim do raio. 

 

 

Figura 7.17 - Temperaturas no raio a 270 graus para três alturas diferentes para elevação de 85 

graus. 
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Na Figura 7.17, mostra que, assim como na angulação de 90 graus há temperaturas em 

torno de 100 °C ao fim do raio. Porém essas ainda são menores que as encontradas na eleva-

ção a 80 graus. 

 
 

Figura 7.18 – Temperaturas no raio a 135 graus para três alturas diferentes para elevação de 

85 graus. 

 

 
 

Figura 7.19 - Temperaturas no raio a 225 graus para três alturas diferentes para elevação de 85 

graus. 

 

Nas angulações do circulo de 135 e 225 graus, conforme mostram a Figura 7.18 e 

7.19, respectivamente, houve um perfil de diminuição suave na distribuição de temperaturas, 

havendo uma pequena oscilação nas alturas de um e dois metros, podendo ser ocasionada pela 

deflexão no final da lança. 
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Figura 7.20 – Temperaturas no raio a 180 graus para três alturas diferentes para elevação de 

85 graus. 

 

No último gráfico apresentado na Figura 7.20, assim como na elevação de 80 graus, a 

distribuição sofre uma queda brusca devido a estar em um sentido contrário ao espace dos 

gases durante o lançamento. 

Conforme se pôde verificar, a incidência das temperaturas ocorreu de forma mais lon-

gínqua do que na elevação a 80 graus. Os perfis das temperaturas apresentaram uma diminui-

ção da amplitude mais abrupta, mostrando a relevância da verificação em ângulos de lança-

mento diferentes. 

Em ambos os casos, tomando com referência a Tabela 2.1 e simplificando para o mo-

delo de um corpo negro, encontram-se radiações acima de 20KW/m² que se estendem ao lon-

go do raio ainda que por um valor mínimo, mas ainda alta de mais de 1KW/m², havendo pou-

co de tempo de reação, além de risco a óbito ou efeitos colaterais graves.  
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8. CONSIDERAÇÕES FINAIS  

 
 
 

O desenvolvimento aeroespacial brasileiro é de suma importância para a economia e 

avanço tecnológico do país, sendo há bastante tempo alertado para a dimensão de mercado em 

âmbito mundial e a possibilidade do aproveitamento das vantagens com o sucesso dos proje-

tos. Porém, trata-se de uma área com intenso investimento e treinamento, além do alto grau de 

segurança devido à periculosidade dos lançamentos, independente de ser de pequeno, médio 

ou grande porte.  

Dessa forma, este trabalho visou a verificação da influência da temperatura no mo-

mento do lançamento, adotando como modelo a tubeira do foguete de sondagem VS30. Os 

parâmetros de entrada adotados foram retirados bibliograficamente devido a não disposição 

de dados públicos, realizando assim um modelo de aproximação. Assim, adotando hipóteses 

simplificadoras com o intuito de fazer um primeiro estudo sobre o tema abordado, já que não 

há muita referência sobre o assunto e no manual de operação de lançamento do próprio centro 

também não há indicação de tais valores de aproximação, realizou-se a simulação do lança-

mento nas duas elevações máximas indicadas, dependendo do veículo.  

Mesmo não considerando a influência dos ventos e a radiação solar, pôde se perceber 

ainda uma área relativamente grande com altas temperaturas oriunda do escape dos gases, 

mostrando que uma pessoa em uma área de 3600 metros quadrados corre perigo de queimadu-

ras graves, além de não haver tempo suficiente para retirada sem danos. Porém, é necessária a 

aplicação de fatores de segurança, além de inserir sinalizações visuais de modo aumentar ain-

da mais a confiabilidade da execução dos lançamentos nesse quesito. 

Vale ressaltar que aqui foi analisada apenas a influência das temperaturas, mas ainda 

são possíveis outras complicações à segurança como o alto nível de ruído e problemas respira-

tórios devido à inalação de fumaça e gases. Portanto este trabalho chegou aos seus objetivos 

propostos, com o intuito maior de alertar para esse requisito mínimo para o sucesso do projeto 

aeroespacial. 
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Trabalhos Futuros 

 

Como mencionado anteriormente foram realizadas algumas simplificações, além da 

análise de apenas uma condição de segurança. Sendo assim a seguir são enumeradas suges-

tões de trabalhos futuros com o intuito de intensificar e melhorar o estudo aqui proposto. 

 

• Verificar a influência dos ventos e radiação solar no modelo; 

• Realizar o estudo de modo conjunto para aplicação de raio de segurança diversos fato-

res simultaneamente como ruído, gases e temperaturas; 

• Realizar estudo comparativo com as posições do foguete na lança verificando a in-

fluência da distância no escape e temperaturas dos gases no ambiente. 
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