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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento integral de um motor-foguete experimental de
propelente solido, empregando a formulacao padrao KNSU (nitrato de potassio e agucar).
O projeto foi estruturado para atender aos requisitos de competicdes estudantis, como a
LASC (Latin American Space Challenge), que demanda apogeu médio de aproximadamente
3000 pés (= 914 m). A metodologia abrangeu o dimensionamento detalhado do motor, com
foco na geometria do grao propelente e na tubeira conica de 13°, além da fabricagdo de
componentes estruturais em materiais de baixo custo, como PLA (&cido polilatico, utilizado
em impressdo 3D) e PVC. Partes criticas foram usinadas em ago inox.

Foram realizados célculos tedricos de desempenho, simulagdes estruturais por FEA (Finite
Element Analysis) e teste estatico em bancada para valida¢do do conceito. Os resultados
indicaram a viabilidade do motor, que apresentou impulso consistente e massa final de 2,918
kg. Contudo, uma falha de vedagao resultante do posicionamento incorreto dos canais de O-
ring e da sele¢do inadequada de parafusos de latdo impediu a conclusdo do ensaio completo.
Apesar disso, 0 motor manteve-se reaproveitavel, e os dados obtidos contribuiram para o
desenvolvimento do foguete da equipe Phantom.

Conclui-se que o projeto atingiu seus objetivos principais, demonstrando a eficicia da
abordagem de baixo custo e sugerindo aprimoramentos futuros, como a substituicdo dos
parafusos por ago inox, o redesenho dos canais de O-ring e a simplificacdo dos processos de

usinagem.

Palavras-chave: Motor-foguete experimental; Propelente s6lido KNSU; Fabricagdo aditiva;

Simulacao estrutural; Foguetes educacionais.
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ABSTRACT

This work presents the complete development of an experimental solid-propellant rocket
motor, employing the standard KNSU formulation (potassium nitrate and sugar). The project
was structured to meet the requirements of student competitions such as the LASC (Latin
American Space Challenge), which demands an average apogee of approximately 3000 feet
(= 914 m). The methodology included the detailed sizing and design of the motor, with
emphasis on the propellant grain geometry and a 13° conical nozzle, as well as the
manufacturing of structural components using low-cost materials such as PLA (polylactic
acid, commonly used in 3D printing) and PVC. Critical parts were machined from stainless
steel.

Theoretical performance calculations, structural simulations using FEA (Finite Element
Analysis), and a static bench test were conducted to validate the concept. The results
indicated the feasibility of the motor, which demonstrated consistent thrust and a final mass
of 2.918 kg. However, a sealing failure caused by the incorrect positioning of the O-ring
channels and the inadequate selection of brass screws prevented the full completion of the
test. Despite this limitation, the motor remained reusable, and the collected data contributed
to the development of the Phantom team's rocket.

It is concluded that the project achieved its main objectives, demonstrating the effectiveness
of the low-cost approach and suggesting future improvements such as replacing brass screws
with stainless steel, redesigning the O-ring channels, and simplifying the machining

processes.

Keywords: Experimental rocket motor; KNSU solid propellant; Additive manufacturing;

Structural simulation; Educational rockets.
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1. INTRODUCAO

Os foguetes de combustivel solido, embora proeminentes no século XX, tém origens
anteriores, remontando a China do século XIII durante a Dinastia Song. Segundo Van Riper
(2007), as "flechas de fogo" chinesas foram os primeiros foguetes documentados,
consistindo em tubos de bambu ou papeldo preenchidos com polvora, que gerava empuxo
ao queimar.

No século XIX, os foguetes consolidaram-se militarmente. Congreve (1814, p.1)
documentou seu uso no relatdrio “Os detalhes do sistema de foguetes: mostrando as varias
aplicagcdes desta arma, tanto para o servico maritimo como para o servigo terrestre”,
evidenciando sua versatilidade em bombardeios de longo alcance e taticas dinamicas. Entre
as inovagdes estavam esquadrdoes de cavalaria com sistemas de muni¢do foguete,
aumentando o poder de fogo e a mobilidade das tropas. Essa tecnologia representou um

avango significativo na artilharia da época.

FIGURA 1. O equipamento de um cavalo de munic¢ao de foguete.

e — —

Fonte: Congreve (1814)

Segundo Van Riper (2007), durante a Corrida Espacial no século XX, a tecnologia
de foguetes com propelente solido avancou significativamente, consolidando EUA e Russia
na vanguarda.

Economicamente, o combustivel s6lido € mais barato, mas seu uso atual restringe-se
principalmente a veiculos de sondagem e aplicagdes militares, como ilustrado pelo propulsor
S30 na Figura 2. Surge, entdo, a questdo de se esta tecnologia estaria ultrapassada, dado os

argumentos que sugerem a superioridade do combustivel liquido.



11

FIGURA 2. Motor S30 em detalhe.

e 1N

s Y4

Propelente Solido

Fonte: Adaptado Palmerio (2017)

Contudo, a escolha ndo se baseia apenas nessa percepcao. Como explica Palmerio
(2017, p. 66): "No caso da propulsdo sélida, o motor tem duas fungdes: geragdo do empuxo
e composi¢do da estrutura primaria do veiculo. Os motores a propulsdo solida, quando
iniciados, queimam até o fim." Esta caracteristica estrutural, combinada com fatores
econdmicos, mantém a relevancia dos propelentes solidos em aplicagdes especificas.

Esta pesquisa sobre motores de propelente solido para foguetes experimentais visa
aprofundar o entendimento dessa tecnologia e simplificar seu processo de fabricagdo,
tornando-a mais acessivel para uso em foguetes experimentais e competi¢des académicas.
A principal motivagdo para este projeto foi compreender mais profundamente esta
tecnologia e aplicar os conhecimentos adquiridos nos futuros projetos da equipe Phantom

de foguete modelismo da Faculdade de Tecnologia Prof. Jessen Vidal.

1.1. Objetivo Geral
O objetivo geral deste trabalho ¢ projetar e desenvolver um motor de propelente

solido para um foguete experimental.

1.2. Objetivos Especificos
Para alcancgar os objetivos gerais propostos neste trabalho, foram definidos os

seguintes objetivos especificos, que detalham as etapas e agdes necessarias para a execucao
do projeto do foguete experimental:

e Projetar a estrutura do foguete que engloba o motor no programa CATIAV5R20

(Computer Aideded Tridimentional Interactive Aplication, Version 5, Release 200);
e Projetar a tubeira no programa CATIA V5R20;
e Projetar o envelope do motor no programa CATIA V5R20;
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Executar simulagdes estaticas das pecas principais do conjunto motor no programa
FUSION (Autodesk Fusion Version 2.0.21550, released on March 4, 2025);

Propor o uso de materiais acessiveis e impressao 3D para a estrutura do foguete;
Executar teste de bancada a fim de obter dados relevantes para o célculo do empuxo;
Demonstrar o processo de fabricagdo do combustivel solido;

Demonstrar a montagem do conjunto motor a estrutura do foguete e demonstrar o
processo de fabricagdo do combustivel solido.

Demonstrar a montagem do conjunto motor a estrutura do foguete.
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2. FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1. Foguetes de Propelente Solido

Dentre as formulagdes existentes, optou-se pelo KNSU (Nitrato de Potdssio e
Agucar), por ser relativamente seguro, de facil producdo e amplamente utilizado por
entusiastas devido a sua acessibilidade e bom desempenho térmico (SUTTON, 2016).
Combustiveis solidos a base de nitrato possuem historico longo: “historicamente, a polvora
negra [...] foi a primeira a ser utilizada” (SUTTON, 2016, p. 493).

Os motores de propelente s6lido, embora complexos, operam sob principios simples:
a conservacao da quantidade de movimento e a terceira lei de Newton. A queima do
propelente na camara de combustao gera gases em alta temperatura e pressao, expelidos pela
tubeira, produzindo empuxo e propulsionando o foguete na dire¢do contraria. A igni¢do
inicia a combustdo, ¢ a geometria do grao combustivel influencia diretamente o perfil de
queima e o desempenho do motor (SUTTON, 2016).

As vantagens do propelente s6lido incluem simplicidade estrutural, facilidade de
armazenamento e resposta imediata a igni¢do. Entre as limitacdes estdo a impossibilidade
de desligamento ou controle de empuxo apds a igni¢ao, impulso especifico menor que o dos
motores liquidos e maior sensibilidade ao projeto da camara e tubeira. Em projetos
experimentais, tais caracteristicas tornam-se pontos criticos, exigindo equilibrio entre

viabilidade, seguranca e desempenho (PALMERIO, 2017).

2.2. Modelagem CAD em Projetos Aeroespaciais

Desenho de engenharia ¢é a linguagem grafica usada internacionalmente por
engenheiros e tecndlogos, (JOHN, 2010, p.16). Desenho assistido por computador (CAD-
Computer-Aided Design) ¢ uma ferramenta importante para o desenvolvimento de projetos
em geral dentre eles projetos aeroespaciais. Programas CAD permitem a criagdo precisa de
geometrias tridimensionais, analise estrutural integrada e documentacdo técnica
padronizada.

O programa CATIA V5R20 (Computer-Aided Three-Dimensional Interactive
Application, Version 5, Release 20), desenvolvido pela Dassault Systemes, ¢ amplamente
utilizado nas industrias de alta complexidade, como a aerondutica, automobilistica e
espacial, devido a sua robustez e a gama de ferramentas, fornencendo ao seu usudrio a
possibilidade de modelar superficies e conjuntos complexos com alto nivel de detalhamento

(ZEHNER, 2011).
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No contexto de foguetes experimentais, o uso do CATIA V5R20 possibilita a criagao
detalhada da estrutura, do motor, da tubeira e do e da estrutura do foguete permitindo ao
projetista gerar desenhos 3D, 2D e montagens dos componentes, além disso outras
ferramentas garantem a validacdo de projetos e a preparagdo para fabricacgdo, ao utilizar a
modelagem CAD pode-se obter vantagens que incluem precisdo dimensional, a facilidade
de edicdo, além da possibilidade de documentagdo técnica padronizada, como cortes, vistas
explodidas, listas de materiais e especificagdes, o que reduz erros de fabricagao (ZEHNER,

2011).

2.3. Projeto de Motores de Foguete

O projeto de motores de propelente solido requer compreensao de seus componentes
principais. A tubeira direciona e acelera os gases da combustdo, sendo que sua geometria
especialmente a garganta e a area de saida impacta significativamente o empuxo.

Para o projeto da tubeira sera adotado uma geometria conica, afim de simplicar o
processo de usinagem da mesma diminuindo seu custo final, para a mesma sera adotado um
angulo de divergencia de 13°, por situar-se dentro desse intervalo como citado por MISHRA
(2017, p.74) “[...] para bocais conicos, ja que um angulo de divergéncia na faixa de 10°-20°
¢ utilizado em bocais de foguete”, a Figura 3 ilustra a referente citacao.

FIGURA 3. Variacao do Divergente Tubeira Conica.

Ve=V,cos

Fonte:Mishra (2017)

A tubeira ¢ basicamente o coracdo do motor, o0 componente principal do conjunto e
para ser projetada de maneira correta teve como base referéncias classicas como Rocket
Propulsion Elements (SUTTON, 2017), e Fundamentals of Rocket Propulsion (MISHRA,
2017) estes livros tem capitulos dedicados a tubeiras onde definem os pardmetros
geométricos da tubeira.

E importante destacar que o didmetro e as dimensdes da tubeira devem ser adaptadas

para o diametro interno do envelope, assim para se projetar uma tubeira considera-se como
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base as medidas do envelope caso o mesmo seja um intem comercial com dimensdes ja
estabelecidas, durante esta fase o diagrama da Figura 4 serve de referéncia para o
dimensionamento da tubeira.

FIGURA 4. Geometria de referéncia para a Tubeira

Angulo de
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r? rf e o
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Fonte: Adaptado Sutton (2017)

Tubeiras conicas, como mostrado na Figura 3, com se¢do convergente e divergente,
permitem que os gases atinjam velocidades supersonicas. Como destaca Sutton (2016, p.19),
“Na camara de combustdo, os propelentes reagem para formar gases quentes, que, por sua
vez, sdo acelerados e ejetados a alta velocidade através de um bocal supersdnico, imprimindo
assim aceleracdo ao veiculo”.

O envelope do motor constitui a estrutura externa que abriga o propelente, devendo
suportar altas pressdes e temperaturas. Utilizam-se materiais como ago-carbono, aluminio
ou compositos, enquanto em projetos de baixo custo empregam-se tubos de ago galvanizado,
PVC reforgado ou pegas impressas em 3D. Independentemente do material, € essencial que
resista as pressoes internas que podem exceder dezenas de atmosferas e isole termicamente

a estrutura (PALMERIO, 2017).

2.4. Calculos Teoricos de Desempenho

Os célculos tedricos de desempenho sdo essenciais para prever o comportamento do
motor-foguete antes da constru¢ao e dos testes praticos. Eles estimam parametros como
empuxo, vazao massica e variacdo de velocidade, com base na dinamica dos gases e na
teoria da propulsdo quimica. A andlise ¢ dividida em trés partes: desempenho da tubeira,
que envolve o célculo do empuxo e da vazdo dos gases; desempenho do envelope, que

determina o volume e a massa do propelente; e desempenho do foguete, que integra todos
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0s parametros para calcular a aceleracdo e a velocidade méaxima. Esses calculos fornecem a

base tedrica para otimizar o projeto e guiar os testes experimentais.

2.4.1 Desempenho Tedrico da Tubeira

Os célculos tedricos de desempenho permitem prever o comportamento do motor
foguete antes da etapa de fabricagdo e dos testes de bancada. Essa analise tem como
finalidade estimar o empuxo aproximado, a vazdo massica e a variacao de velocidade do
sistema, utilizando relacdes classicas de dindmica dos gases. As equagdes aplicadas derivam
da teoria da propulsdo quimica e estdo consolidadas em manuais técnicos de referéncia,
como a Equagdo 3 usada para calcular o empuxo ideal (NASA,2015):

Para aplicagdo da Equacio 3, inicialmente se calcula a Area da garganta da tubeira
At e em seguida a area da saida da tubeira Ae para o calculo de ambas se usa a Equagdes 1
e 2 para calcular a Razdo das Areas.:

A Area da Garganta e da Saida ¢ dado pelas seguinte Equagio 1:

(4, 4 =) (1)

Razdo das Areas Equagdo 2:

g=4t )

T Ae

O empuxo ideal é descrito pela Equagao 3:

F=mV,+ (pe - pa) Ae 3)

Em que m representa a vazao massica dos gases, V, a velocidade de saida, p, a
pressdo na saida, p, a pressdo ambiente € A, a area de saida da tubeira (NASA,2015).

A vazao massica, assumindo escoamento critico na garganta, ¢ expressa segundo a

Equagdo 4:

y+1

D = /L V(2
m= pCAt RTO (y+1) (4)

Onde Y ¢ arazdo de calores especificos € R a constante dos gases (SEITZMAN, 2020).

Por conveniéncia, também se utiliza o coeficiente de empuxo (Cf), que relaciona o

empuxo com a pressao de camara e a area da garganta segundo a Equacao 5:
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F=p.ACp (5)

~ . ~ ~ P
O valor de Cg depende de y, da razdo de areas € e da razdo de pressdes p—e
c

Para motores experimentais, aplica-se um fator de eficiéncia de tubeira (nn ~ 0,8),

que corrige perdas aerodindmicas e viscosas (SUTTON,2017).

2.4.2 Desempenho Tedrico do Foguete

O desempenho do foguete integra os resultados da tubeira e do envelope. A massa
inicial do sistema m; corresponde a estrutura somada ao propelente, enquanto a massa final
¢ a estrutura vazia apds a queima.

A aceleragdo instantanea do foguete ¢ descrita pela Equagao 6:

m(t).v(t) =F () —m(t) g (6)

Onde F (t) ¢ o empuxo em fungdo do tempo e g ¢ a acelerag@o da gravidade.
Em condigdes ideais, a variacdo maxima de velocidade pode ser estimada pela

Equagao 7 de Tsiolkovsky:

Av=V, ln(TTnn—;) =Isp.go.ln(:—;) (7)

Em que V, ¢ a velocidade efetiva dos gases, I, o impulso especifico e g, a

aceleragdo padrao da gravidade (SUTTON, 2017).
Para o calculo do apogeu, integra-se numericamente a Equacao 8 do movimento

considerando o perfil de empuxo, o arrasto aerodindmico:

1
D=3p.Cp.Apes.v* (8)

2.5. Fabricaciao Combustivel Sélido

A fabricagdo do propelente solido envolve a definigao simultanea de dois aspectos
fundamentais: a geometria do grdo, responsavel pelo comportamento balistico do motor, e
a formulacdo quimica, que determina o potencial energético e as caracteristicas de
combustdo. A combinagdo adequada desses fatores garante que o propelente apresente
desempenho estavel, reprodutivel e adequado as condigdes operacionais do motor-foguete

proposto.
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2.5.1 Geometria do Grao de Propelente Solido

A defini¢do da geometria interna do grao de propelente exerce influéncia direta sobre
o regime de queima e sobre a curva balistica resultante, uma vez que diferentes formatos
modificam a evolugdo da area superficial exposta a combustao. A Figura 5 ilustra diversas
configuragdes usuais como graos macicos, estrela, finocyl, multiport e tubular cada uma
associada a comportamentos regressivos, neutros ou fortemente progressivos ao longo do

tempo de queima.

FIGURA 5. Tipos de Geometria de Grao e curvas de Empuxo.

Neutral

Time

Neutral

Thrust

Dual thrust

Time

Time

Progressive Two-step

thrust

Thrust

Double anchor Time Dual composition Time

Fonte: Hill(1965)

Ao comparar essas geometrias, observa-se que algumas proporcionam curvas
altamente progressivas (como finocyl), enquanto outras mantém a &rea praticamente
constante (caso do star grain) ou apresentam desempenho mais simples, porém menos
eficiente (como o tubular ndo perfurado). Dentro desse espectro, o grao cilindrico perfurado
destaca-se por oferecer um balanco favoravel entre simplicidade construtiva, estabilidade
estrutural e previsibilidade balistica, resultando geralmente em queima neutra a levemente
progressiva.

Por essas razoes, facilidade de fabricacao, comportamento estavel e adequacao as
condi¢des experimentais do projeto essa foi a geometria selecionada para o presente estudo.

A figura 5 apresenta diversas geometrias de graos empregadas em motores de
propelente solido, cada uma associada a um comportamento balistico especifico em fun¢do

da evolucao da area de queima. Entre as configuragdes mostradas, observa-se que:
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e (Grao tubular (tubular grain): Possui area de queima distribuida ao longo de um unico
canal axial. Sua superficie interna cresce lentamente durante a combustao, produzindo
uma curva progressiva moderada, sem picos bruscos de empuxo. E uma das geometrias
mais simples e previsiveis.

o Grao estrela (star grain): Caracteriza-se por multiplas arestas e reentrancias que mantém
a area de queima praticamente constante por grande parte da combustao, resultando em
uma curva neutra. Essa geometria ¢ eficiente, porém mais dificil de fabricar com
precisdo em contextos experimentais.

e Grao rod-and-tube: Combina um nucleo interno e uma casca externa, mantendo a area
de combustdo aproximadamente constante, o que gera novamente uma queima neutra.
Embora estavel, exige maior cuidado estrutural ¢ melhor controle dimensional.

e Grdo multi-fin: Possui varios canais radiais, aumentando significativamente a area
inicial de queima. O resultado ¢ um perfil dual thrust, com empuxo inicial muito elevado
seguido de queda acentuada. Essa geometria ¢ adequada para motores que exigem
impulso inicial forte, mas adiciona complexidade de manufatura e risco de fissuras.

e (Grao double anchor: Apresenta multiplas cavidades internas complexas, gerando forte
progressividade, com alta taxa de aumento da area de combustdo.Embora util para
grandes motores, ¢ inadequado para fabricacdo artesanal devido a alta sensibilidade
geométrica.

o Grao dual composition: Combina duas composi¢cdes de propelente ou regides com
diferentes taxas de regressdo, resultando em curva de dois estdgios de empuxo (two-
step thrust). Trata-se de uma solucao avangada, porém complexa e pouco viavel para
motores experimentais de pequeno porte.

Comparativamente, o grao cilindrico perfurado (tubular) apresenta as vantagens
mais adequadas ao contexto experimental: uma curva de queima neutra a levemente
progressiva, empuxo controlado, auséncia de picos excessivos e simplicidade de fabricacao.
Sua geometria reduz riscos estruturais, facilita andlises tedricas e permite repetibilidade
confiavel dos testes.

No projeto, o diametro do core foi definido segundo a pratica usual, correspondendo
a aproximadamente um ter¢o do diametro externo do grao. Esse canal funciona como camara
inicial de igni¢do e determina o padrdo de regressdo interna, influenciando diretamente a

area de queimadura ao longo do tempo (SUTTON, 2010). Conforme o canal se expande, a
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area de queima cresce moderadamente, ocasionando leve progressividade, comportamento

coerente com graos dessa geometria.

2.5.2 Formulaciao Adotada do Propelente

A escolha da proporg¢do de 65% em peso de nitrato de potassio (KNOs) e 35% em
peso de acucar (sacarose, Ci2H22011) como propelente KNSu para motores de foguete
amadores fundamenta-se em seu equilibrio entre desempenho, seguranca e acessibilidade,
sendo amplamente documentada na literatura experimental. Esta composicao especifica ¢
tradicionalmente utilizada em estudos de foguetes por grupos amadores, pois seus
componentes sao de facil aquisi¢ao, os produtos de combustio sdo nao tdxicos e o propelente
pode produzir um impulso especifico relativamente alto, superior ao da polvora negra
comumente usada em foguetes modelo (FOLTRAN 2015).

A justificativa para a adog¢do dessa formulacdo reside na sua eficiéncia
estequiométrica, que promove uma combustdo estavel e previsivel, além da possibilidade
de fabricagdo por processos a frio (como prensagem mecanica), reduzindo os riscos
associados ao aquecimento. O estudo de FOLTRAN et al. (2015) corrobora a viabilidade do
método de fabricacao a frio, demonstrando que a densidade e a taxa de queima do propelente
podem ser controladas sistematicamente pela pressdo de compactagdo, oferecendo
parametros reproduziveis para o projeto de motores experimentais.

Durante a combustdo, grandes volumes de gases quentes sdo gerados e expelidos
pela tubeira, produzindo empuxo. Mesmo com composi¢ao simples, o desempenho depende
fortemente da geometria do grao, conforme discutido anteriormente (SUTTON, 2016).

A fabricacdo do KNSU requer rigorosos cuidados de seguranca:

1. Moagem controlada dos ingredientes: Trituracao individual do nitrato de potassio e do
acucar até obtencdo de um po fino, utilizando moinho com ldminas rotativas, por
exemplo.

2. Homogeneizacdo a seco: Mistura manual ou mecanica dos componentes em pd em
proporcao definida (ex: 65% KNOs / 35% actcar) até se obter uma mistura uniforme.

3. Aquecimento abaixo da temperatura de igni¢do (~200 °C): Aquecimento controlado da
mistura em banho-maria ou chapa, sem exceder ~200 °C, at¢ a fusdo do aglcar e
formagdo de uma massa plastica e homogénea.

4. Prenssagem da massa ainda plastica em moldes adequados: Compactacdo da massa

morna e maledvel em um molde ou tubo de motor, utilizando uma prensa (hidraulica ou
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manual) para dar formato e densidade ao grdo propelente antes que ele resfrie e
solidifique completamente.
Todas as etapas devem ser conduzidas evitando fontes de ignicdo, contaminagdes,
utilizando EPIs e mantendo ventilacao exigida (SLEETER, 2004).
A formulagdo definida para este estudo foi KNSU (KNOs—sacarose) acrescido de
0,1% de 6xido de ferro (Fe203) com a fungdo de catalizador com a finalidade de acelerar a
queima, com massa total nominal de 1 kg. A composicao, equivalente a especificada no
projeto, é:
e 65% Nitrato de Potassio (KNOs): Oxidante que fornece oxigénio para a combustao.
Sua pureza influencia o rendimento energético teorico e a reprodutibilidade dos ensaios.
e 34,7% Sacarose: Combustivel e matriz solida, responsavel pela energia quimica e
estrutura fisica do grdo. Granulometria, umidade e pureza afetam a densidade e
comportamento de decomposicao térmica.
e 0,1% Oxido de Ferro (Fe:0s): Aditivo catalisador que altera a cinética de reagio e
parametros térmicos, permitindo estudo detalhado dos efeitos cataliticos na combustao.

No Grafico 1 temos uma representacao visual destas proporcdes.

GRAFICO 1 : Proporcio Estequiometrica

Catalizador
0,1%

xidante
65%
B Combustivel B Oxidante ® Catalizador

Fonte: Autor (2025)

As proporgdes escolhidas buscam equilibrio entre simplicidade, estabilidade e

possibilidade de comparagdo com estudos existentes. A inclusdo de apenas 0,1% de Fe2Os
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possibilita observar efeitos cataliticos sutis, sem comprometer a integridade do grao ou

alterar significativamente a taxa de regressao.

2.6. Materiais e Fabricacao Aditiva (Impressao 3D)

A sele¢do de materiais prioriza o equilibrio entre custo, disponibilidade e resisténcia
estrutural, optando-se por componentes de baixo custo e facil aquisicio que ndo
comprometam a seguranga nem a capacidade de suportar esforgos. Essa premissa ¢
particularmente critica para o motor, exposto a altas pressdes e temperaturas durante a
operacao.

A estrutura aerodindmica utiliza predominantemente PVC e PLA, materiais leves e
de boa usinabilidade, adequados para a fabricagdo da ogiva, segmentos e aletas. A juncao
dos seguimentos ¢ feita por parafusos, garantindo a rigidez estrutural necessaria.

A manufatura aditiva, ou impressao 3D, foi selecionada para este projeto devido a
sua capacidade de produzir rapidamente componentes personalizados com geometrias
complexas a um custo reduzido. Esta tecnologia permite materializar com rapidez, economia
e seguran¢a modelos desenvolvidos em computador (VOLPATO, 2017). Esta caracteristica
¢ particularmente vantajosa para foguetes experimentais, onde modificagdes no projeto sdo
frequentes.

A tecnologia permite utilizar materiais termoplasticos acessiveis como PLA, PETG
e ABS, adequados para componentes estruturais nao expostos a altas temperaturas. Embora
estes polimeros apresentem limitagdes térmicas e mecanicas, sdo suficientes para partes
como involucro, cone e aletas, desde que distantes da zona de combustio (OLIVEIRA,
2020). A escolha justifica-se pela combinacao ideal de custo, personaliza¢cdo e velocidade

de desenvolvimento para aplicagdes experimentais.

2.7. Integraciao do Motor a Estrutura do Foguete

A integracdo ou jun¢do do motor a estrutura do foguete ¢ uma etapa critica para
foguetes experimentais, pois envolve questdes como resisténcia dos materiais, alinhamento
e isolagdo térmica. O motor deve ser firmemente acoplado a estrutura para resistir aos
esfor¢os gerados durante a queima do combustivel, sem deixar folgas ou vibragdes que
interfiram na estabilidade do voo. A fixagdo do motor pode ser feita com suportes impressos
em 3D, colares de madeira, parafusos ou sistemas de encaixe, desde que dimensionados para
suportar tanto as cargas de tracdo quanto os picos de temperatura oriundos do envelope

motor. E comum empregar isolantes térmicos entre o motor e a fuselagem (como manta
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ceramica) para evitar a transferéncia de calor a estrutura externa, especialmente se esta for
composta por materiais termoplasticos, como PLA ou PVC (THOMSON, 1996).

Os ensaios de integracdo sdo importantes antes do voo, pois permitem verificar o
alinhamento do empuxo com o centro de massa do foguete. A auséncia de desalinhamentos ¢ vital
para evitar desvios na trajetoria e possiveis falhas durante o voo. Um exemplo comum que
pode acontecer sdo vibragdes indesejadas no conjunto montado.

Quando um sistema, isto ¢, um elemento estd vibrando, significa que o mesmo
apresenta deformacdes e que sua condicdo € dinamica, tal problema expde o corpo a

condig¢des de tensdes variaveis o que pode danificar a estrutura dele (THOMSON, 1996).

2.8. Simulacées Estruturais com FEA (Analise por Elementos Finitos)

A Analise por Elementos Finitos (FEA — Finite Element Analysis) € uma ferramenta
amplamente utilizada na engenharia para prever o comportamento de estruturas submetidas
a cargas mecanicas, térmicas ou vibratérias (COOK 2002).

No campo aeroespacial, a FEA permite simular como os componentes de um foguete,
como o envelope do motor, a tubeira e a estrutura do foguete reagem a esforcos, pressoes
internas e variagdes de temperatura, fornecendo dados importantes sobre tensoes,
deformacdes e fatores de segurangca (PALMERIO, 2017).

Entre os parametros mais importantes avaliados na analise estrutural estdo a tensdo
maxima suportada pelo material, a deformacao relativa (Strain) e a margem de seguranga,
que indica se um componente pode vir a falhar ou ndo. A interpretacao correta desses dados
permite a validacdo do componente analisado (COOK 2002).

Para esta finalidade, o Fusion 360 foi selecionado por sua capacidade de executar
simulagdes transientes e sua acessibilidade através de licenga estudantil. O software permite
modelar a resposta estrutural do envelope as condi¢des dindmicas de pressao, onde os
resultados da tensdo de von Mises sdo comparados continuamente com o limite de
escoamento do material do envelope do motor. Esta capacidade de andlise dinamica,
associada a acessibilidade educacional, justifica sua adogdo para validagdo estrutural do
projeto sob condi¢des reais de operagdo. A interface amigavel do Programa, aliada a precisao
das simulagdes, o torna uma ferramenta acessivel para estudantes e engenheiros (YOUNIS,

2023).
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2.9. Testes de Bancada e Medi¢do de Empuxo

Os ensaios em bancada s3o essenciais no desenvolvimento de motores de foguetes
experimentais, pois possibilitam avaliar parametros fundamentais como o empuxo, o tempo
de queima, a estabilidade da combustao e a resisténcia estrutural dos componentes.

Como apresentado na Figura 6, a bancada de ensaio deve ser projetada com célula
de carga e apoios para a fixagdo do motor-foguete experimental, permitindo a medi¢ao direta
do empuxo gerado durante o teste. Tais testes simulam, em ambiente controlado, as
condicdes reais de funcionamento do motor, validando o desempenho do projeto antes do

langamento.

FIGURA 6. Arranjo tipico de uma bancada de teste estatico para motor-foguete de

propulsante sélido.

Load Cell
Support 1 Support 2
O
Rocket Motor
O
Coupling Device N / y

Fonte: Muhammad (2023).

Para a medi¢do do empuxo, emprega-se uma bancada equipada com célula de carga,
que registra a massa deslocada pelo motor, convertendo-a posteriormente em forga (N), uma
vez que, por definicdo, 1 N corresponde a for¢a que, aplicada a um corpo de massa 1 kg,
imprime a este uma aceleragdo de 1 m/s? (NUSSENZVEIG, 2002).

Com os dados obtidos no teste de bancada ¢ possivel entdo elaborar um grafico com
a curva de empuxo ao longo do tempo, da qual se obtém informag¢des como o impulso total,
o impulso especifico e a eficiéncia do propelente. O teste também possibilita identificar
falhas de projeto, rupturas na estrutura, igni¢cdes instdveis ou comportamentos fora do
esperado, os dados obtidos ajudam na otimizacao do design, a escolha adequada de materiais

e o ajuste fino da composi¢do do combustivel (SUTTON, 2016).
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A escolha do teste de bancada com célula de carga justifica-se pela necessidade de

quantificar com precisdao o empuxo gerado pelo motor em condi¢gdes controladas.
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3. DESENVOLVIMENTO DO TRABALHO

3.1. Projeto e Dimensionamento do Motor

O projeto e o dimensionamento do motor representaram a etapa inicial do
desenvolvimento, responsavel por converter os requisitos definidos em parametros técnicos
e construtivos. Nessa fase foram estabelecidos os critérios de desempenho, como a massa
total, a quantidade de propelente, o tempo de queima e 0 empuxo necessario para garantir a
decolagem e o alcance do apogeu minimo estipulado.

O processo iniciou-se pela definicdo dos requisitos de projeto, que serviram como
base para todos os calculos e decisdes subsequentes. Em seguida, foram realizados os
calculos teoricos e a selecao da geometria do grao, de modo a compatibilizar o tempo de
combustdo e a pressao da cdmara com a formulag¢do de propelente escolhida. Por fim, foi
desenvolvido o projeto detalhado da camara e da tubeira, etapa na qual se utilizou o software
CATIA VS5 para a elaboragao da modelagem tridimensional (3D) e dos desenhos técnicos
em duas dimensodes (2D). Essa abordagem possibilitou a visualizagdo precisa da geometria
do motor, a andlise de compatibilidade entre os componentes e a geracao de documentagao

técnica adequada para a fabricacdo e validacao do protdtipo.

3.1.1. Defini¢ao dos Requisitos

A Tabela 1 apresenta os requisitos basicos definidos para o projeto, servindo como
referéncia durante todo o desenvolvimento deste projeto, onde parametros foram
estabelecidos visando ndo s6é as normativas mais também limitagdes referentes a
consolidagdo do projeto.

Esses critérios serviram de base para criagdo de um documento especifico para este
projeto, no documento denominado Especificacdo de Requisitos Técnicos do Foguete
Experimental, fundamentado em regulamentos do LASC (Latin American Space
Challenge), em normas internacionais para foguetes amadores elaboradas pela TRA (Tripoli
Rocketry Association), NAR (National Association of Rocketry) e NFPA (National Fire
Protection Association), bem como em diretrizes brasileiras de aviagdo e seguranga
estabelecidas pelo DECEA (Departamento de Controle do Espaco Aéreo), ANAC (Agéncia

Nacional de Aviacao Civil) e ABNT (Associacao Brasileira de Normas Técnicas).
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TABELA 1. Especificacio de Requisitos Técnicos do Foguete Experimental.

ID

RQ-01

RQ-02

RQ-03

RQ-04

RQ-05

RQ-06

RQ-07

RQ-08

RQ-09

RQ-10

RQ-11

Descricio do
Requisito
(reduzida)

Estrutura leve
para validagao
do voo

Uso de
Manufatura
Aditiva em
partes nao
estruturais

Tubeira para
baixa/média
atmosfera

Alcancar
apogeu médio
de 3000 pés

Peso total <
3,5kg

Motor para até
1 kg de
propelente
Propelente
simples e com
reagentes
legais
Empuxo >
50% do peso
total

Ensaio estatico
em bancada

Materiais
resistentes em
motores
longos
Tempo de
queima de
5-10s

Justificativa
(reduzida)

Materiais leves
aumentam
seguranga e
facilitam
prototipos.

Reduz custos e
permite geometrias
otimizadas.

Mantém eficiéncia
da expansao dos
gases.

Indicador de
desempenho do
foguete.

Massa menor
melhora seguranca
€ V0O.

Permite ensaios
variados e maior
empuxo.

Reduz custo e
facilita fabricacao
segura.

Garante decolagem
estavel e segura.

Aumenta
confiabilidade
antes do voo.

Evita falhas por
alta pressao.

Faixa adequada
para voo estavel.

Fonte: Autor (2025)

Critério de
Aceitacio

Estrutura feita
com materiais
leves.

Aletas/partes nao
estruturais em
impressao 3D.

Razao de
expansao
adequada para
0-10 km.

Atingir > 3000
pés em simulagdo
ou ensaio.

Peso carregado <
3,5 kg.

Céamara comporta
1 kg de
propelente.
Formulag¢ao com
reagentes
acessiveis (ex.:
KNO:; + agucar).

Relagao T/W >
L,5.

Ensaio medindo
empuxo, pressao
€ queima.

Camara resiste a
pressao de
operagao.

Queima entre 5 ¢
10 s.

Origem

LASC 2024

LASC 2024

LASC 2024

LASC 2024

LASC 2024
(Adaptado)

LASC 2024

NBR 12188 +
LASC

LASC 2024

LASC 2024

NBR 12188

LASC 2024
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3.1.2. Defini¢do da Geometria do Grao e Curva de Empuxo

Para o dimensionamento do grao, considerou-se o didmetro interno do envelope, que

para este projeto foi escolhido um item comercial com as seguintes descri¢ao

Unidades: 1

Material: Inox 304 NORMA: ASTM A554 (Com Costura)
Diametro externo: 2" (50,8mm)

Diametro interno: 48,0mm

Espessura da parede: 1,4mm

Acabamento: Polido

Comprimento: 0,5m | 50cm | 500mm

Perfil: Tubo Redondo

Peso teorico: 0,94kg

O grao foi projetado com didmetro 47,8mm, 2 decimos menor no seu diametro

externo em relagdo ao diametro interno do envelope, afim de se evitar montagem com

interferéncia, como mostrado na Figura 7, o comprimento total do grao que faz referencia a

parte util do envelope foi dividido em trés secgdes, assim para preencher o espago vazio do

motor sdo nescessarios 3 blocos de propelente com 166mm de comprimento cada com

objetivo facilitar a fabricagao.

FIGURA 7. Projeto da Geometria do Grao seccionado.

Fonte: Autor (2025)
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Para a previsao da curva de empuxo e da taxa de regressao do combustivel, utilizou-
se o software OpenMotor, destinado a anélise e ao projeto de motores-foguete de propelente
solido. A ferramenta permite simular o desempenho do motor com seguranga antes da

fabricacao fisica, auxiliando no atendimento a requisitos de projeto.

TABELA 2 — Parametros geométricos do grao propelente

Parametros Valor Unidade
Diametro externo do grao. 46,8 mm
Diametro do nucleo (core) 15,0 mm
Comprimento total do grao 480 mm
Numero de graos 3 -
Comprimento de cada unidade de grio. 166 mm

Fonte: Autor (2025)

Os parametros geométricos definidos na Tabela 2 foram inseridos no software
OpenMotor para configurar a simulag¢do do grao cilindrico perfurado. A Figura 10 ilustra o
corte simplificado do grao gerado a partir desses dados.

O desempenho tedrico do motor-foguete foi calculado com base nos parametros
geométricos do grao propelente. Considerando a densidade do propelente KNSU de 1800
kg/m? e parametros de queima caracteristicos deste combustivel, obtiveram-se os seguintes

resultados tedricos:
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FIGURA 8. Corte simplificado de Grao Cilindrico.

Didgmetro Externo:  46,20000000 mm

Comprimento:  166,00000000 mm

Extremidades Inibidas: Neither

Diametro Interno: 15 00000000 mm

Fonte: Autor (2025)
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A simulac¢ao realizada no OpenMotor gerou o grafico da Figura 9, onde € possivel

observar resultados relevantes sobre o desempenho do motor.

FIGURA 9. Simula¢ao no OpenMotor: curva de empuxo e parametros de queima.

Pressdao Camara - MPa
=  Empuxo-HN
——  Volume interno - %
—— Taxa de Regressio - mm
Espessura do Grao - mm

Fonte: Autor (2025)
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A curva de empuxo, representada em verde no grafico de simulagdo do OpenMotor
Figura 9, apresenta um perfil predominantemente neutro, evidenciando leve progressividade
nas fases finais da queima. Este comportamento ¢ coerente com a geometria tubular-
progressiva da Figura 10, adotada para o grao, confirmando a transi¢do esperada do regime
de queima. Além disso, destacam-se a evolucdo da pressdo na camara, a regressao do grao
e a fracdo volumétrica queimada, parametros que permitem avaliar a estabilidade da
combustao.

FIGURA 10. Curva de Empuxo do Grao Tubular.

4
Progressive

Thrust

Tubular Time

Fonte: Hill(1965)

O tempo total de queima, por sua vez, manteve-se entre 5 ¢ 10 segundos, atendendo
integralmente ao requisito especificado no RQ-11, o que confirma a adequagdo da geometria
adotada para o motor.

No grafico apresentado, os valores ao longo da base correspondem exclusivamente ao
eixo do tempo, expresso em segundos, servindo como referéncia comum para todas as
grandezas avaliadas. J4 os valores indicados no eixo vertical ndo possuem uma unidade
Unica, pois cada curva exibida representa uma variavel distinta, cada qual com sua prépria

unidade de medida.

Dessa forma, a interpretagao correta deve considerar a legenda: cada grandeza como
razao de areas, pressao de camara, empuxo, volume interno, taxa de regressao e espessura
do grao deve ser analisada de acordo com sua respectiva unidade definida na legenda, e ndo
pelos nimeros absolutos da ordenada. Isso permite a visualiza¢do simultanea de multiplos

parametros ao longo do tempo em um Unico grafico comparativo.



32

TABELA 3. Tabela de Gestao de Riscos.

Tempo "_. e e :. Regressic do Gioa

0 30 0 0 90 0 16

2 38 0,95 35 75 4 12

4 47 1,7 60 58 8 8

6 55 2,38 90 35 12 4

8 63 3,15 120 0 16 0
Meédia Meédia
46,6 61

Fonte: Autor (2025)

Com o objetivo de deixar os dados mais claros, foi plotada a Tabela 3 no programa
Excel, nela ¢ possivel ver que o motor apresentou impulso médio de 46,6 Ns, classificando-
se aproximadamente como um motor da classe F, segundo a nomenclatura da NAR (National
Association of Rocketry). O tempo de queima foi de 8 s, caracterizando-o como um motor
de queima rapida, adequado para foguetes experimentais de pequeno porte.

O empuxo maximo foi de aproximadamente 120 N, atingido préoximo ao final da
queima, enquanto o empuxo médio se manteve em torno de 67 N. A pressdo média na camara
foi de 1,636 MPa, com pico de 3,15 MPa. Esses valores indicam que o regime de combustao
se manteve estavel, sem oscilagdes abruptas, o que sugere boa confiabilidade operacional
do motor.

O impulso especifico entregue (Isp) foi de 8s, valor inferior ao de propelentes
comerciais a base de AP/HTPB (200-250 s), mas coerente com misturas de nitrato de
potassio e agucar (KNSU), amplamente utilizadas em aplicagdes académicas e amadoras.
Esse resultado reforga que o desempenho obtido se encontra dentro da faixa esperada para

a formulacdo considerada.

3.1.3. Sele¢ao de Materiais e Controle de Peso
No motor, empregou-se vedagdo frontal confeccionada em Ac¢o 1045 contendo dois
(O-Rings), e na tubeira também sao ultilizados 2 anis (O-Rings) de vedagdo para garantir

que ndo aja vazamento de gases sob pressdo como mostrado na Figura 11.
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FIGURA 11 . Montagem dos anéis de Vedacao

Fonte: Autor (2025)

A tubeira e a vedacdo frontal sdo fabricadas em Ago 1045, enquanto o envelope
utiliza Ag¢o Inoxidavel, selecionado por sua resisténcia a corrosao que poderia ser iniciada
por resquicios do oxidante a base de Nitrato de Potassio presente no propelente e as elevadas
temperaturas. Os prendedores do motor no caso os parafusos de fixagdo do mesmo, foram
escolhidos de maneira a assegurar que o material fosse o mesmo do envelope com a
finalidade de evitar oxidagdo galvénica, garantindo durabilidade.

Durante a fase de projeto, o sofiware CATIA VS5 foi utilizado para modelar todos os
componentes do foguete e do motor. Através da atribuicdo das densidades dos materiais a
cada peca, o software realiza o célculo automatico das respectivas massas. Esta abordagem
permite um controle preciso da massa total do conjunto, assegurando o atendimento ao
requisito RQ-05, que estabelece um peso maximo de 3,5 kg para o foguete.

Os dados resultantes foram colocados em uma planilha Excel organizada conforme
a arquitetura do foguete como mostrado na tabela 4, separando os componentes por sistemas
e registrando informagdes como numero da pega, descri¢do, quantidade, massa individual e

material.
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TABELA 4. Tabela de Gestao de Peso e Material.

ATHON-LMS - [CODIGO DE SECAO] - NUMERO]

ESTRUTURA EXTERNA
. MASSA
COMPONENTE DESCRICAO QTD (KG) MATERIAL
ATHON-LMS8-0G-01 Ogiva 1 0,051
ATHON-LMS8-SG1-01 Segmento 1 1 0,330
ATHON-LMS8-AD-01 Anel de divisao de 1 0,028
segmento
ATHON-LMS8-SG2-01 Segmento 2 1 0,291
ATHON-LMS8-AL-01 Conjunto de aletas 1 0,104
ATHON-LMS8-RT-01 Revestimento da tubeira 1 0,017
ESTRUTURA INTERNA (MOTOR NO SEGMENTO 2)
COMPONENTE DESCRICAO QTD N{ﬁSGS)A MATERIAL
ATHON-LMS8-ME-01 Envelope do motor 1 0,911
ATHON-LMS-MC-01 Anel centralizador 1 0.017
frontal
ATHON-LMS$-MC-02 Anel centralizador 1 0,016
traseiro
ATHON-LMS-TC-02 Tubeira Conica 13° 1 0,155
ATHON-LM8-PB-01 | bloco de propelente 1 0,33 KNSU
solido posi¢ao frontal
Bloco de propelente
ATHON-LMS8-PB-02 solido posicao 1 0,33 KNSU
intermediaria
ATHON-LMS-PB-03 Bloco de propelente 1 0,33 KNSU
solido posigdo traseira
13 2,910

Fonte: Autor (2025)

A planilha inclui formulas de soma automatica para calcular a massa total por

subsistema e do conjunto completo, permitindo verificar rapidamente o impacto de

alteracdes de projeto no peso total. Essa abordagem assegura que o foguete permaneca

dentro do limite estabelecido, facilitando o acompanhamento continuo de massa ao longo

do desenvolvimento.

3.2. Modelagem CAD e Preparacio para Fabricacao

Na etapa de Modelagem CAD e Preparagdo para Fabricacao utilizou-se o software

CATIA V5, ferramenta consolidada para o desenvolvimento de modelos tridimensionais

(3D) e detalhamento bidimensional (2D). Essa escolha permitiu representar com precisao
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os componentes do motor e da estrutura do foguete, além de gerar os desenhos técnicos
necessarios para a fabricacao do motor e da estrutura do foguete.

A nomenclatura adotada na Tabela 4 nos desenhos seguiu o seguinte padrao,
ATHON-LMS - [CODIGO DE SECAOQ] - [NUMERO], sendo ATHON - LM8 o0 nome do
foguete, [CODIGO DE SECAO] este codigo é definido pelas iniciais do componente por
exemplo: Ogiva (OG). Ja o [NUMERO] ¢ definido pela quantidade de vezes que um
componente se repete no projeto.

A finalidade do uso desta estrutura de nomenclatura no projeto ¢ garantir a

rastreabilidade e organizagdo dos componentes.

3.2.1. Modelagem do Conjunto Motor

O ponto de partida para a modelagem do conjunto motor foi o envelope cilindrico
em aco inoxidavel AISI 304, adquirido comercialmente, com 500 mm de comprimento,
50,8, como demonstrado anteriormente no sub topico 3.1.2 . A geometria do envelope define
as dimensdes principais do motor, servindo como restricdo para a adaptagdo dos demais
componentes.

A vedagdo frontal utilizada uma bolacha de vedacdo em ago 1020, responséavel por
suportar esforgos estruturais internos e garantir estanqueidade durante a queima do
propelente, a bolacha foi projetada com a finalidade de garantir dupla vedacao da parte
frontal do motor garantindo que os gases quentes do motor ndo vazem para estrutura do
foguete, logo no projeto da bolacha de dupla vedacao foi feito 2 canais para anéis de vedacao
de borracha (O-Rings).

O motor projetado no software CATIA VS5 ao final da fase de projeto ficou com as

seguintes caracteristicas como ilustrado na Figura 12.

FIGURA 12. Componentes do motor.

Bloco 01 Bloco 02 Bloco 03 Tubeira

., } [——

\ Diafragma de Dupla Vedagdo

Fonte: Autor (2025)
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3.2.2. Modelagem da Estrutura do Foguete

O projeto da estrutura do foguete tem como finalidade a valida¢do do voo e a
intercambialidade do motor. Embora o foco principal seja o motor, a modelagem da estrutura
assegura a integracao do conjunto.

A estrutura ¢ composta por dois segmentos tubulares em PVC branco, cada um com
600 mm de comprimento, 70 mm de didmetro externo ¢ 1,5 mm de espessura.

As aletas sdo confeccionadas em placa plastica, com perfil aerodindmico triangular,
geometria de face trapezoidal e dngulo de 45° em relagdo ao corpo.

A ogiva possui 200 mm de comprimento ¢ 70 mm de didmetro, adotando perfil
parabdlico, que oferece menor arrasto em voo subsonico.

Para garantir o correto alinhamento do motor dentro da estrutura, sao utilizados dois
anéis de fixacdo, um com a funcdo de centralizar e outro dar batente ao motor, ambos com
didmetro interno igual ao didmetro externo do motor e didmetro externo compativel com o
didmetro interno do tubo de PVC.

A estrutura do Foguete também projetada no software CATIA VS5 ao final da fase de

projeto ficou com as seguintes caracteristicas como ilustrado na Figura 13.

FIGURA 13. Estrutura do Foguete.

Fonte: Autor (2025)

3.3. Fabricaciao dos Componentes

A fabricagdo dos componentes do motor segue processos distintos conforme a fungao
estrutural e o material empregado. Para pecas submetidas a altas pressoes internas e elevadas
temperaturas, opta-se por ligas metalicas de maior resisténcia mecanica. Ja para elementos
auxiliares e ndo estruturais, utiliza-se a impressdo 3D, que oferece flexibilidade no

desenvolvimento e baixo custo.

3.3.1. Usinagem do diafragma de dupla vedacio e da Tubeira
A vedagdo da parte frontal do motor foi feita por um componente chamado de

Diafragma de dupla vedag¢ao, como mostrada na Figura 41, componente este usinado em
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aco carbono 1045, material escolhido por apresentar boa usinabilidade, resisténcia mecanica

suficiente e disponibilidade comercial.

FIGURA 14. Vista de corte Diafragma de Dupla Vedacao.

Fonte: Autor (2025)

Esse componente contém dois canais para o alojamento de dois anéis de vedacao de
borracha que atuam como elementos de conten¢do dos gases de combustdo. esta geometria
de dupla vedagao assegura maior estanquiedade, evitando vazamentos durante a queima, o
diafragma também permitir a fixacdo do propelente dentro do envelope.

A tubeira, localizada na extremidade oposta do motor, foi fabricada em ago carbono
1045. Esse material, embora ndo apresente a mesma resisténcia térmica de ligas refratarias,
¢ suficiente para motores de pequeno porte. A geometria da tubeira segue perfil conico com
divergente de 13°, conforme referéncia cldssica de Sutton (2017).

A tubeira como mostrado na Figura 15 foi projetada para maximizar a expansao dos
gases e otimizar o Empuxo, seu processo de fabricagdo ¢ realizado em torno mecanico,
contemplando operacdes de torneamento, furagdo e acabamento superficial.

O divergente conico de 13° foi adotado por situar-se dentro do range classico de 12°
a 18° utilizado em motores-foguete historicos, equilibrando simplicidade construtiva e bom

desempenho aerotermodindmico.
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FIGURA 15. Vista de corte Tubeira conica 13°.

70
~— 25 — 45

1 1

Tubeira Divergente 13°
0-Ring @ 3mm

Fonte: Autor (2025)

Diferente do diafragma, a tubeira exigiu um processo de usinagem mais elaborado
devido a sua geometria interna complexa e ao angulo de divergente de 13°, que torna a
usinagem um pouco mais complexa, porém a tubeira partilha com o diafragma uma
caracteristica em comum: os duplos canais para anéis de dupla vedagdo. As operagdes de
usinagem da tubeira contemplaram:

e Torneamento externo do corpo,

e Usinagem interna por mandrilhamento para formar a garganta e o divergente,

e Desbaste cuidadoso do contorno interno para evitar vibragcdes e conformidade
dimensional, e uso de limas para o raio interno.

e Acabamento na superficie interna para reduzir perdas e melhorar o escoamento.

3.3.2 Fabricacdo de Componentes via Impressao 3D

A manufatura aditiva foi aplicada exclusivamente na producao de componentes
auxiliares, confeccionados em PLA (Acido Polilatico). Esse termoplastico foi escolhido por
apresentar boa estabilidade dimensional, baixo custo e facilidade de processamento em
equipamentos de deposicao de filamento fundido (FDM — Fused Deposition Modeling).

O processo de impressdo das pecas foi realizado em uma impressora (Creality Ender-
3 V3 SE Impressora 3D Sprite Extrusdo Direta 250 mm/s) e foi seguida a técnica
convencional da FDM. Onde o filamento de PLA ¢ alimentado por um extrusor aquecido,

que funde o material a uma temperatura tipica entre 190 °C e 220 °C. A deposi¢do ocorre
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camada por camada sobre a mesa de impressdo aquecida, geralmente mantida entre 50 °C e
60°C, garantindo a adesao inicial e reduzindo riscos de empenamento.

O fatiamento digital das geometrias foi realizado em programa especifico de
fatiamento de cddigo aberto (KIRI:MOTOR), no qual se definiram pardmetros como
espessura de camada (0,2 mm em média) e densidade de preenchimento de 30% para
componentes ndo estruturais e 50% para componentes que venham exercer fungao estrutural

no foguete como mostrado na Figura 16.

FIGURA 16. Fatiamento

42 Organizar = Fatiar & Pré-Visualizar [ Exportar Kiri:Moto M Ficheio @ Visualizar F Modo X Configurar @ Info
= 5 o0 Dispostve. An
QCll@ U |tomBd O == —
Objects E
4 ATHOstl
4 ATHONstl
Ranges

Fonte: Autor (2025)

Os elementos fabricados incluem:
1. 2 anéis centralizadores, destinados a alinhar o corpo do motor no interior do tubo
externo;
2. Anel de divisao de segmento, projetado para permitir a interface mecanica entre
diferentes secdes do foguete, funcao estrutural;
3. Ogiva, impressa com perfil parabdlico com finalidade aerodinamica;
4.  Conjunto de 4 aletas, desenvolvido como protdtipo para analise geométrica testes de
montagem € voo.
5. Carenagem de protecao para a tubeira, afim de evitar exposi¢cdo da tubeira a rajadas de
vento na parte externa da tubeira.
O uso desse processo possibilitou reduzir o tempo de fabricagdo, e produzir pegas
com boa precisdo geométrica e facilitar ajustes de projeto com maior rapidez. Embora as
propriedades mecanicas do PLA ndo permitam sua aplicagdo em componentes sujeitos a

altas temperaturas ou pressoes, o material atende plenamente aos requisitos dos elementos
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auxiliares, contribuindo para a validagdo estrutural e aerodinamica do conjunto minimizando

o custo final.

3.4. Produc¢ao, Envasamento e Caracterizacio do Combustivel KNSU

O Sub tépico aborda a composicao, fabricagcdo e envasamento do propelente s6lido
KNSU, com foco na caracterizagdo académica e experimental do sistema. Inicialmente, sdo
descritos os ingredientes e suas funcdes, o nitrato de potassio como oxidante, sacarose como
combustivel e matriz do grao, e 6xido de cobre como aditivo catalitico, destacando seu papel
na energia liberada, na homogeneidade da mistura e nas propriedades cinéticas da
combustao.

Em seguida, apresenta-se o processo de producao e envasamento, enfatizando a
metodologia utilizada para garantir a geometria cilindrica do grdo e a uniformidade da
massa, aspectos essenciais para o desempenho e a curva de empuxo do propelente. A se¢do
também destaca a importancia da seguranca, incluindo a identifica¢do de riscos, medidas
preventivas e procedimentos de emergéncia, garantindo que todas as etapas sejam realizadas

de forma controlada e segura.

3.4.1 Processo de Fabricacio e Envasamento do Propelente

A Produgao do propelente ¢ tratada com foco procedimentos operacionais. Afim de
demonstrar por meio de um Fluxograma as fases de preparagdo e envasamento do bloco de
propelente solido.

Nesta etapa foi utilizado um (molde externo impresso em PLA de (O int. 47,8 mm,
h 166 mm; mandril aluminio @ 15 mm) afim de garantir a geometria do grdo cilindrico
perfurado (cylindrical core grain).

A seguranga no processo ¢ muito importante para isto ¢ extremamente necessario ter

um plano de gestdo de riscos como demostrado na Tabela 5.
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TABELA 5. Tabela de Gestao de Riscos.

Categoria Descric¢ao

- Explosdo ou igni¢ao acidental.

- Inalag@o de poeira/gases.
Principais Riscos: - Cortes, queimaduras ou ferimentos.
- Incéndio.

- Contaminagdo ambiental.

- Uso de EPIs: luvas, 6culos, avental, mascara.

- Area ventilada ou ao ar livre.

- Armazenamento seguro e separado dos reagentes.

- Evitar chamas, faiscas e eletricidade estatica.

- Manter extintores adequados préximos como de classe A
(Agua Pressurizada).

Medidas de Prevencao:

- Evacuacdo e contato de emergéncia.
- Uso correto de extintores.
- Primeiros socorros basicos.

Procedimentos de
Emergéncia:

Fonte: Autor (2025)

O processo de producao e envasamento dos blocos de propelente esta detalhado no
fluxograma da Figura 17. Nele, ¢ possivel identificar as principais etapas: inicialmente,
ocorre a pesagem dos componentes em balancas de precisdo. Em seguida, os ingredientes
passam pela moagem, com o objetivo de reduzir a 4rea de contato entre as particulas e obter

uma mistura mais homogénea.

FIGURA 17. Processo de Producido e Envasamento do Propelente Solido.

Mistura dos
Ingredientes a
seco.

A mistura é
Aguecida a 180°

Pesagem dos Moagem do
Ingredientes Ingredientes

|

- 5 d B Fase do processo ':;::ﬁ:r: Preparagdo do
‘ rocesso de =i = Molde e do
I
desmaldagem | (resfriamento) colocada no & Mandril
L \ Malde /
Legenda
Andlise visual do Medicso do Grio [] Erapa de Preparacie
I::, Etapa de
Envasamento
D Etapa de inspecdo

Fonte: Autor (2025)
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Esses ingredientes da Figura 18, ¢ comercializagdo livre, sem necessidade de
autorizacdo especifica para sua compra. Sdo vendidos em lojas de jardinagem (nitrato),
supermercados (acucar) e lojas de produtos quimicos ou artisticos (6xido de ferro). Apesar
disso, seu uso em conjunto para fins como propulsdo requer conhecimento técnico e

responsabilidade.

(TEm)
b A

FIGURA 18. Ingredientes Utilizados na Producio do Propelente Solido

Nitrato de Potassio Acucar Refinado Oxido De Ferro Castanho

Fonte: Autor (2025)

FIGURA 19. Ingredientes Utilizados na Producio do Propelente Sélido

Nitrato de Potassio Acucar Refinado Oxido De Ferro Castanho

650 Gramas (65%) 350 Gramas (34,9%) 0,3 Gramas (0,1%)

Fonte: Autor (2025)

A primeira etapa da produgdo do propelente s6lido consiste na pesagem dos reagentes
quimicos. Essa etapa estd ilustrada na Figura 19, que mostra a pesagem dos ingredientes
necessarios para a produgdo de 1 kg de propelente sélido, seguindo a proporcao
estequiométrica de 65% de nitrato de potassio, aproximadamente 34,9% de agtcar e 0,03%
de oxido de ferro.

Em seguida, os reagentes foram moidos separadamente em um moedor elétrico, com
o objetivo de reduzir a granulometria, o que aumenta a area de contato entre eles. Apds essa

etapa, todos os componentes foram colocados em um recipiente fechado e agitados
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mecanicamente por 3 minutos, a fim de garantir a homogeneidade da mistura, conforme
ilustrado na Figura 20.

Uma observacgdo importante ¢ que, embora o 6xido de ferro tenha sido adicionado em
quantidade reduzida, sua coloragao se destaca na mistura final, o que permite uma inspe¢ao

visual eficaz da uniformidade da composi¢ao.

FIGURA 20. Ingredientes do Propelente Sélido apds a Mistura.

Fonte: Autor (2025)

Apds a moagem, os componentes sao submetidos a mistura, como mostra a figura
21 sendo colocados em um recipiente fechado e agitados por aproximadamente um minuto

para garantir a uniformidade da composigao.

FIGURA 21. Mistura dos Ingredientes do Propelente.

Fonte: Autor (2025)
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Na etapa seguinte, a mistura ¢ aquecida em uma panela aquecida por indugdo sem
chama como mostrado na Figura 22, a panela tem um controle de temperatura de facil ajuste
0 que possibilita um controle da temperatura durante o processo, promovendo seu

derretimento e formando uma massa pastosa.

FIGURA 22. Panela de inducao.

32,5cm

16,5¢cm

Largura: 37cm

Fonte: Autor (2025)

A préxima etapa damos o formato ao Grao com uso de um molde e um mandril como
mostrado na figura 23, de aluminio de 15 mm utilizado para para fazer o core a forma

cilindrica no interior do propelente.

FIGURA 23. Molde e Mandril de Aluminio.

Fonte: Autor (2025)
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3.5. Montagem e Integracio do Motor
A montagem e a correta integracdo do motor propulsor € uma fase critica no processo
de fabricagdo do foguete, demandando atencao, controle de procedimentos e a correta
aplicacdo de apertos nos parafusos para garantir a integridade estrutural e a estanqueidade

do conjunto sob condi¢des operacionais extremas de muito calor e pressao.

3.5.1. Procedimento de Montagem do Motor
A sequéncia de montagem do motor de propelente s6lido ¢ conduzida de forma
controlada para garantir alinhamento dimensional, estanqueidade e integridade estrutural do
conjunto.
A Figura 24, apresenta visualmente toda a sequéncia detalhada de montagem,

ilustrando cada etapa do processo.

FIGURA 24. Sequéncia de Montagem do Motor.

Fonte: Autor (2025)

Na Etapa 1, o envelope cilindrico de ago inox ¢ firmemente fixado em uma bancada
estatica por meio de uma morsa, assegurando imobilizagdo adequada durante as operacgdes
subsequentes e evitando deslocamentos que possam comprometer o alinhamento dos
componentes.

Na Etapa 2, procede-se a preparacdo do diafragma de vedagao, no qual sdo instalados
os anéis o-ring correspondentes as sedes de vedagdo. Tanto a tubeira quanto o diafragma de
vedagdo recebem anéis de vedacao (O-rings) de borracha sintética, tipicamente de nitrila
(NBR) devido a sua resisténcia a hidrocarbonetos e temperaturas elevadas. Estes anéis sao

instalados em dois sulcos projetados para com esta finalidade tendo como referéncia no
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Manual de O ring (Catalogo 5700 BR, Maio 1997). Os dois anéis de vedagdao atuam como
barreiras selantes primdaria e secundaria dos gases quentes oriundos da queima do propelente
solido. A compressado axial gerada pelo aperto dos parafusos deforma ligeiramente os anéis
de vedagao, preenchendo perfeitamente as micro imperfei¢cdes das superficies e criando uma
vedagdo positiva contra a passagem de gases quentes e de alta pressdo gerados durante a
combustao.

Na Etapa 3, o diafragma de vedagao ¢ indexado a parte frontal do envelope, sendo
posicionado de modo a coincidir com os furos passantes e a superficie de assentamento,
assegurando concentricidade entre o diafragma e o corpo do motor.

Na Etapa 4, realiza-se o aperto alternado (ou cruzado) dos parafusos do diafragma.
Essa técnica ¢ empregada para distribuir uniformemente a carga mecanica sobre a flange,
minimizando tensdes localizadas e evitando distor¢cdes ou desalinhamentos que possam
comprometer a vedacao ou induzir vazamentos sob pressao.

Na Etapa 5, os blocos seccionados de propelente sao cuidadosamente inseridos dentro
do envelope, respeitando folgas internas de projeto e garantindo que o grao permanega
alinhado ao longo do eixo central do motor.

Em seguida, na Etapa 6, a tubeira ¢ posicionada na extremidade traseira do envelope,
acoplando-se a superficie de flange e aos sistemas de vedagao previamente preparados.

Finalmente, na Etapa 7, os parafusos da tubeira sdo apertados também de forma
cruzada ou alternada, empregando o mesmo principio da etapa frontal: assegurar distribui¢ao
homogeénea das tensdes, garantir estanqueidade e preservar o alinhamento da tubeira com a
camara de combustdo. A interface entre a tubeira e o envelope também apresenta um sistema
de dupla vedacao com dois O-rings de nitrila, instalados em sulcos dedicados.

Esta vedagdo ¢ critica para conter os fluxos expansivos dos gases liberados pelo
propelente e direciona-lo eficientemente através da garganta da tubeira, maximizando o

impulso gerado, sem vazamentos.

3.5.2. Integracio do Motor no Corpo do Foguete

Uma vez concluida a montagem e ap0s ser submeter o motor a testes de verificacdo
de estanqueidade (como o teste de pressdo com gas inerte ou pressurizagdo em tanque
submerso de agua), o motor € integrado na cé€lula estrutural principal do foguete.

O conjunto completo do motor ¢ cuidadosamente inserido no interior do invélucro
aerodinamico (airframe), fabricado grande parte em tubo de PVC. O posicionamento ¢

guiado por um sistema de encaixes e batentes, garantindo o alinhamento axial e coaxial
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perfeito com o corpo do foguete. A fixacdo final ¢ efetuada através de modulos de
suporte estruturais, constituidos por anéis centralizadores e Anéis de batente, que circundam
o envelope do motor e sao solidarizados a parede interna do foguete por cola e parafusos, na

Figura 25 temos uma amostra deste anéis e sua localiza¢do na estrutura.

FIGURA 25. Anéis de fixacao do Motor.

Fonte: Autor (2025)

Estes suportes sdo dimensionados para absorver e transferir integralmente para a
estrutura do foguete as cargas de tragdo, compressao e cisalhamento induzidas pelo empuxo
do motor, pelas acelera¢des durante o voo e pelas eventuais vibragdes, assegurando a solidez
mecanica do conjunto. O correto alinhamento assegura que o vetor de empuxo seja
coincidente com o eixo longitudinal de voo do foguete, garantindo a estabilidade trajetoria

durante o percurso.

3.6. Simulacido Dindmica Computacional (FEA)

Para validar a integridade estrutural do envelope do motor quando submetido as
condigdes operacionais de pressao interna, foi conduzida uma Analise de Elementos Finitos
(FEA — Finite Element Analysis) do tipo dindmica transitoria. O objetivo principal da
simulagao foi verificar se a tensdo equivalente de von Misses no material permaneceu abaixo
do limite de escoamento, assegurando um comportamento estrutural seguro diante das
variagoes reais de pressao obtidas por meio da simulagdo de desempenho do motor no
software OpenMotor.

O modelo computacional foi desenvolvido no Autodesk Fusion (versdo 2603.1.31),

utilizando o médulo de simulagdo estrutural integrado. O arquivo analisado foi nomeado
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Conjunto Motor vl. O estudo foi configurado como uma simulagdo de evento dinamico,
considerando a inércia das partes e os efeitos transitorios de carregamento ao longo do
tempo.

A simulag¢do foi executada com duragdo total de 8 segundos, dividida em 25
intervalos de resultado e 50 batidas de atualizagdo da resolugdo. O movimento foi definido
como dindmico, levando em conta o comportamento inercial do conjunto, sem
amortecimento Rayleigh aplicado, de modo a representar um cenario puramente eléastico e
inercial. Nenhuma atualizagdo intermedidria de resultados foi especificada.

A malha foi gerada automaticamente pelo software, utilizando elementos solidos
lineares com tamanho médio absoluto de 5,00 mm. O dimensionamento da malha foi
ajustado por peca, com angulo méximo de giro em curvas de 60°, coeficiente de tamanho
maximo entre elementos adjacentes de 1,5, propor¢cdo méxima de 10% e tamanho minimo
de elemento igual a 20% do tamanho médio. Nao foi aplicado refinamento adaptavel de
malha, e a tolerancia de convergéncia dos resultados foi estabelecida em 20%. O modelo
resultante apresentou 20.789 nos e 85.014 elementos solidos, garantindo um equilibrio
adequado entre precisao e custo computacional.

As condig¢des de contorno foram configuradas para reproduzir o comportamento real
do conjunto. As regides de fixacdo foram aplicadas entre a tubeira conica 15° e o tubo de
aco nox, e também entre a bolacha dupla de vedagao e o tubo de ago inox. As superficies
de separacao foram definidas entre as diferentes interfaces de contato, incluindo as conexoes
entre a tubeira coOnica, o diafragma de vedacdo e o tubo principal, assegurando que os
componentes pudessem interagir de maneira realista sob os esfor¢os dindmicos aplicados.

O material atribuido as partes metalicas foi o aco inoxidavel AISI 304, com modulo
de elasticidade de 200 GPa, coeficiente de Poisson de 0,29 e limite de escoamento de 215
MPa. A pressdo interna aplicada ao modelo foi proveniente da curva de empuxo e pressao
obtida na simulacdo do OpenMotor, representando o comportamento real do motor durante
o ciclo de queima.

A analise possibilitou observar a distribui¢ao das tensdes equivalentes de von Misses
ao longo de toda a estrutura, identificando as regides de maior solicitagdo, especialmente
nas interfaces de fixagdo e transicdo geométrica. Os resultados indicaram que as tensoes
permaneceram significativamente abaixo do limite de escoamento do material, confirmando

a integridade estrutural e a adequagao do projeto para as condigdes operacionais simuladas.
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3.7. Teste Estatico em Bancada
Para visualizar experimentalmente o desempenho do motor e validar os parametros
tedricos de propulsdo, foi concebida e executada uma campanha de testes estaticos em

bancada, na Figura 26 temos foto da bancada usada no teste.

FIGURA 26 . Bancada de Teste.

Fonte: Autor (2025)

O motor, integrado ao seu involucro, foi firmemente fixado a bancada de testes
através de um sistema de abragadeiras em "U". Este sistema de fixagdo foi projetado para
restringir os movimentos nas dire¢des Y e Z (vertical e lateral), porém permitindo o
deslocamento longitudinal (eixo X) do conjunto. Este tnico grau de liberdade controlado ¢é
fundamental para que a forca de empuxo gerada pela combustdo seja integralmente
transferida para o sistema de medi¢do, sem a introdugdo de esforcos parasitas de restri¢ao.

A forca de empuxo ¢ medida por uma célula de carga de alta precisdo com capacidade
nominal de 10 kg, posicionada na frente do motor, em contato com a estrutura. A medida
que o motor ¢ acionado, o conjunto desliza sobre a base das abracadeiras, comprimindo a
célula de carga, que converte a forca mecanica em um sinal elétrico proporcional. Este sinal
¢ condicionado e convertido em massa (KG), a bancada também dispde de um reldgio
analogico que cronometra o tempo de queima, assim a bancada fornece em tempo real a
massa deslocada pelo motor versus tempo de queima.

A correlagao entre os dados de forca (F) captados pela célula de carga e o tempo (t)
medido pelo reloégio fornece os dois pardmetros essenciais para a caracterizacdo do
desempenho do motor: o impulso total e o impulso especifico (Isp), permitindo a

comparagdo direta com os resultados tedricos previstos.
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4. RESULTADOS E DISCUSSOES

4.1 Resulados do Controle do Peso.

O controle com uso da planilha foi essencial durante todo o projeto e fundamental para
assegurar que o peso total do foguete permanecesse abaixo do limite estabelecido pelo
requisito RQ-05, que determina um peso maximo de 3,5 kg conforme a Tabela 1. O
acompanhamento rigoroso do peso dos componentes permite otimizar o design e atender as
especificagdes técnicas exigidas para o desempenho e seguranca do foguete.

O processo de verificagdo de massa ¢ registrado na Figura 27 mostra o conjunto do
motor sendo pesado, com massa de 2,008 kg, a pesagem do segmento 1, indicando 0,387 kg;
e apesagem do segmento 2, com 0,523 kg. Somando esses valores aos demais componentes,
obteve-se uma massa total de 2,918 kg, valor que ndo inclui os parafusos utilizados para

fixacdo do motor a estrutura do foguete.

FIGURA 27 . Pesagem do Conjunto.

0,387 kg 0,523 kg

Fonte: Autor (2025)

Esse resultado esta alinhado com as estimativas iniciais do projeto e reflete a eficacia

da gestdo de materiais e do controle de massa adotados. A distribui¢do de massa obtida
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favorece a estabilidade aerodinamica e atende aos requisitos estabelecidos para a categoria

de competicao-alvo.”’

4.2 Resultados dos calculos tedricos do desempenho da tubeira e do foguete.

Nesta secdo sdo apresentados os resultados obtidos a partir dos modelos tedricos
aplicados ao desempenho da tubeira e do foguete como um conjunto propulsivo. A analise
contempla os parametros fundamentais que governam o escoamento dos gases na tubeira,
e dados colhidos nas simulagdes no OpenRocket como o empuxo gerado, a evolucdo da
pressdo na camara e o comportamento global do veiculo durante a fase propulsada. Esses
resultados fornecem a base quantitativa necessaria para avaliar a eficiéncia do sistema,
validar hipoteses adotadas no projeto e subsidiar comparagdes posteriores com dados

experimentais.

4.2.1. Desempenho Teorico da Tubeira.

A Tabela 6 apresenta os resultados calculados para a tubeira conica do motor foguete
experimental, considerando os parametros geométricos fornecidos (didmetro de entrada de
48 mm, garganta de 18 mm e saida de 42 mm) e as equagdes fundamentais da propulsao. Os
calculos assumem condi¢des de escoamento critico na garganta e utilizam constantes tipicas
da literatura para propelentes solidos experimentais, como razdo de calores especificos (y =
1.2), constante do gas (R =320 J/(kg-K)) e pressdo na camara de combustao (pc = 3.0 MPa).
O empuxo foi corrigido por um fator de eficiéncia de tubeira (nn = 0.85) para considerar

perdas aerodinamicas e viscosas.
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TABELA 6: Resultados desempenho Teorico Tubeira:

Grandeza Equacao Valor Unidade
Area da Garganta (1) 0,2545 x 1073 m?
Area de Saida (1) 1,385 x 102 m?
Razdo de Areas (2) 5,44 Adimensional
Empuxo Ideal 3) 114,87 N
Vazdo Maéssica 4) 0,142 Kg/s
Coeficiente de Empuxo ®)] 0,754 Adimensional

Fonte: Autor (2025)

A area da garganta, que € a secdo mais critica da tubeira onde os gases atingem a
velocidade do som, foi calculada em 2,545 x 10~* m? com base no seu diametro de @18mm,
atuando como o '"controlador" da vazdo de combustivel. Ja4 a darea de saida,
significativamente maior em 1,385 x 1073 m? projetado com didmetro de @42mm, seu
objetivo € expandir os gases de exaustdo e converté-los em velocidade. A relagdo entre essas
duas areas, conhecida como Razdo de Areas e com valor de 5.44, é o pardmetro central do
projeto. Este numero especifico foi determinado para otimizar a expansdo dos gases,
idealmente igualando a pressdo na saida da tubeira com a pressdo atmosférica ambiente em
uma condi¢do padrao, um estado conhecido como "expansdo adaptada" que maximiza a
eficiéncia.

Com base nessa geometria otimizada, os demais parametros sdo derivados. O Empuxo
Ideal de 114,87 N representa a forca de propulsdo total que seria gerada, resultante da
combinacdo do momento dos gases ejetados em alta velocidade e da forca da diferenga de
pressdo na saida da tubeira. Para produzir esse empuxo, o motor consumiria uma Vazao
Massica tedrica de 0,142 kg/s de propelente por segundo. A eficiéncia com a qual a tubeira
converte a energia dos gases em for¢a de propulsao € sintetizada no Coeficiente de Empuxo
de 0,754 um valor adimensional que confirma o bom desenho da tubeira para a sua condi¢ao
de operagao pretendida.

E crucial, no entanto, enfatizar a natureza fundamentalmente tedrica destes resultados.
Este calculo representa um cenario ideal, que assume condi¢des de laboratorio perfeitas,
incluindo a utilizagdo do modelo de "atmosfera padrao" e a premissa de um escoamento
isentropico, ou seja, sem quaisquer perdas por atrito, transferéncia de calor para as paredes,
ou outras irreversibilidades. Na realidade operacional, o desempenho de um motor-foguete

esta sujeito a uma série de variaveis que causam desvios em relacdo a estes valores teoricos.
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Fatores como a variacao da pressdo atmosférica real com a altitude e o clima, o atrito viscoso
dos gases, a combustdo imperfeita, as imperfeicoes de fabricacdo da tubeira e o
descolamento da camada limite do fluxo sdo apenas alguns exemplos que introduzem perdas
e ineficiéncias. Portanto, enquanto estes nimeros fornecem uma referéncia valiosa e
indispensavel para a fase de projeto e analise de viabilidade, servindo como um benchmark
de desempenho maximo, é esperado que o desempenho real do motor seja diferente, variando

conforme as condi¢des operacionais especificas e as limitagdes fisicas do mundo real.

4.2.2. Desempenho Teorico do Foguete.

Os nimeros apresentados na Tabela 7 mostram o desempenho tedrico do foguete em
condigdes ideais. A aceleragdo inicial de 27,3 m/s*> (Equagdo 6) seria a for¢ga com que o
foguete sairia da plataforma, mas isso sem contar o arrasto do ar. A variagdo méxima de
velocidade (Av) de 315,4 m/s (Equagdo 7) ¢ como se fosse o "combustivel de velocidade"
total disponivel, ou seja, o quanto o foguete poderia acelerar se estivesse no vacuo sem
gravidade. Ja os 1340 metros de apogeu (Equacao 8) seriam a altura maxima que o foguete

alcancaria se nao houvesse resisténcia do ar para frea-lo.

TABELA 7: Resultados desempenho Teorico Tubeira:

Grandeza Equacido | Valor | Unidade
Aceleragao instantanea no lancamento (t=0) (6) 27,29 m/s?
Av ideal (Tsiolkovsky) (7) 3154 m/s
Apogeu Estimado (sem arrasto) (8) 1340 m

Fonte: Autor (2025)

Na pratica, todos esses valores serdo menores porque: o arrasto reduz a aceleracao
real, parte do (Av) é gasto para vencer a gravidade e o ar atmosférico, e a altura méxima final
acaba sendo bem mais baixa que os 1340 metros tedricos. Estes calculos servem como uma

base otimista para comparar com os resultados reais dos testes.

4.3. Resultados da Modelagem CAD e Detalhamento 2D.

Todas as pecas que compdem o foguete, bem como o conjunto motor, foram
elaboradas no software CATIA V5, permitindo a modelagem tridimensional detalhada de
cada componente. A Figura 28 apresenta a montagem completa do foguete no ambiente

CAD, estruturada na arvore de projeto com a nomenclatura correspondente adotada. Essa
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padroniza¢do de nomes segue a organizagdo definida previamente e estd descrita na Tabela

4, garantindo rastreabilidade e clareza na identificacdo de cada elemento do conjunto.

Ly ool g

$5%B% D% B
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Fonte: Autor (2025)

Para a fabricagdo dos componente usinados como a Tubeira e o Diafragma de dupla
vedacgdo foi necessario o uso de detalhamento 2D a exemplo da (APENDICE A) que
apresenta o desenho técnico 2D da tubeira conica divergente de 13°, gerado a partir do
programa CATIA V5. O objetivo deste detalhamento ¢ fornecer todas as informagdes
necessarias para a fabricacdo da pega, incluindo dimensdes lineares e angulares, tolerancias,
especificacdo do material e massa final estimada.

O desenho segue os principios estabelecidos pelas normas ABNT NBR 8403
(Aplicagdo de cotas em desenhos técnicos), ABNT NBR 10068 (Folha de desenho — Layout
e dimensdes) e ABNT NBR ISO 128 (Regras gerais de representagdo em desenho técnico),
garantindo clareza, precisao e padroniza¢cdo na comunicagao do projeto.

Além das vistas ortogonais (frontal, lateral e em corte), foi inserida uma representagado
isométrica para melhor compreensdo da geometria da peca. As notas gerais incluem
especificagdes adicionais, como roscas e acabamentos, assegurando que o desenho contenha

todas as referéncias indispensaveis ao processo de fabricagao.

4.3.1. Fabricacdo dos Componentes Usinados
O processo de usinagem do Diafragma de Dupla Vedagao como apresentado na Figura
29 e da Tubeira Conica Divergente de 13° apresenta desafios e caracteristicas comuns.

Ambeas as pecas foram fabricadas em AISI 1045 e possuem elementos de fixacao e vedacao
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similares, como os 8 furos roscados M4 x 6 mm e dois canais para O-rings localizados nos
flanges, garantindo vedacdo e interface com outros componentes.

A usinagem da Tubeira Conica, no entanto, destaca-se pela sua complexidade
geométrica. Os angulos de entrada e saida, aliados ao pequeno raio interno na regido da
garganta, exigem operagdes de torneamento e acabamento de alta precisdo. O acabamento
superficial interno desta pecga € critico, pois influencia diretamente o escoamento do fluido
e a eficiéncia do sistema.

Em contrapartida, o Diafragma, embora também possua geometria especifica para sua
funcado, apresentou um processo de usinagem mais focado na criacdo de suas cavidades para
a dupla vedagdo. Ambas as pegas exemplificam a aplicacdo de técnicas de usinagem CNC

para a obtencao de componentes criticos a partir do mesmo material bruto.

agma em processo de usinagem.

7

FIGURA 29. Diafr

Fonte: Autor (2025)

Embora o Diafragma de Dupla Vedacao e a Tubeira Conica Divergente de 13° tenham
sido os componentes mais onerosos do conjunto do motor, suas geometrias foram
estrategicamente simplificadas para otimizar o processo produtivo. Esta otimizacdo foi
essencial para conter custos e reduzir significativamente as horas de usinagem, sem
comprometer a funcionalidade critica das pecas.

O resultado final desse processo de fabricagcdo pode ser observado na Figura 30, onde

ambos os componentes sdo apresentados ap0Os a usinagem, prontos para integragao no motor.
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FIGURA 30. Diafragma e Tubeira resultado final do processo de usinagem.

Fonte: Autor (2025)

4.3.2. Fabrica¢ao dos Componentes Impressos.

Os componentes fabricados por impressao 3D representaram uma parte significativa
do foguete, totalizando 5 itens (Ogiva, Anel de Divisdo de Segmento, Conjunto de Aletas,
Revestimento da Tubeira e dois Anéis Centralizadores), o que corresponde a
aproximadamente 32% do nimero total de pecas listadas na estrutura.

O tempo de impressao somado para todos estes componentes foi de 23 horas, sendo a
ogiva a peca individual que demandou o maior tempo de manufatura, as outras pegas
demandaram menos tempo por ter dimensdo menor e geometria mais simples, além das
partes do foguete foi impresso também o molde externo para fabrica¢ao do propelente solido
como ilustrado na Figura 15.

Todos os itens nao estruturais foram configurados com uma densidade de
preenchimento padrdao de 30%, otimizando a relagdo entre resisténcia mecanica, peso e
tempo de fabricacdo. A excecdo funcional ¢ o conjunto de aletas, projetado para suportar
cargas aerodinamicas significativas durante o voo.

Além disso, conforme os dados da Tabela 4, o Anel de Divisdo de Segmento
(ATHON-LMS-AD-01) também exerce uma funcao estrutural critica na interface entre os
segmentos do foguete logo o mesmo foi impresso com um preenchimento maior, setado em
50 %. Os demais componentes impressos nao possuem fungdo estrutural primaria,
permitindo assim aproveitar as vantagens da manufatura aditiva para geometrias complexas

como mostrado na Figura 31, mantendo a robustez onde ¢ necessaria.
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FIGURA 31. Molde externo cilindrico sendo impresso em PLA.

Fonte: Autor (2025)

4.4. Producao, Envasamento e Caracterizacio do Combustivel KNSU

ApoOs passar por diversas etapas de processamento como mistura, cura €
seccionamento, obtivemos um grao de propelente com geometria consistente e dentro das
especificagdes projetadas.

A Figura 32 e a Figura 33 documentam as etapas de controle de qualidade realizadas
na producdo do propelente solido: a Figura 32 apresenta a medi¢do dimensional do bloco
apods o processo de seccionamento, e a Figura 33 registra a etapa de pesagem do mesmo.
Ambas as etapas sdo essenciais para garantir a conformidade geométrica e de massa do

propelente com as especificagdes de projeto.

FIGURA 32. Ingredientes do Propelente Sélido apos a Mistura.

Fonte: Autor (2025)
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FIGURA 33. Ingredientes do Propelente Solido apds a Mistura.

Fonte: Autor (2025)

Apos a inspecdo o propelente foi embalado com papel e pléstico filme para proteger da
umidade do ambiente.

Esse conjunto de registros visa demonstrar confiabilidade ao processo, evidenciando
como cada etapa foi executada com seguranga e controle de qualidade afim de obter bons

resultados.

4.5. Simulacio Computacional.

A Figura 34 ilustra a configuracao inicial da curva de magnitude no sofiware Fusion
360, utilizada para simular o conjunto do motor composto por 3 pecgas principais, 8
prendedores em cada face de conexdo e 4 anéis de vedagdo, que ndo foram incluidos na
simulagdo. Foi realizada uma simulagdo transiente de pressdo, com variacdo temporal
definida em incrementos de 2 segundos. A pressao inicial, no tempo t = 0 s, foi configurada

como 0 MPa, atingindo 3,1 MPa ao final de 8 segundos.



B curva de magnitude

Figura 34. Curva de Magnitude.
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Essa variacdo da pressdo utilizada como entrada na simulacdo estrutural foi obtida

previamente a partir de uma simulagdo de desempenho de voo realizada no OpenRocket,

cujos resultados estdo consolidados na Tabela 3 e representados graficamente na Figura 9.

Dessa forma, a analise no Fusion 360 buscou validar a integridade estrutural do conjunto

sob condicdes de pressdo interna realistas previstas para o motor durante a operacao.

Na Figura 35 ¢ mostrado o grafico de um dos resultados obtidos na simulacdo

transitoria de pressao, ele mostra a variagdo da tensdo equivalente de von Misses ao longo

das etapas de andlise. Observa-se que a tensdo maxima atingiu aproximadamente 6,91 MPa

na etapa final (etapa 25), demonstrando pequenas oscilagdes durante o carregamento, o que

sugere uma distribui¢do relativamente estavel das tensdes no material ao longo do processo,

na Figura 36 se tem um esquematico visual oriundo da simulagdo onde é possivel ver o

comportamento da tensao de Von Misses nas paredes da estrutura, em fun¢do do tempo.
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FIGURA 35. Grafico de tensdo equivalente de von Misses
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S 400 . \ ,/ V 4 2
= V
& /
E 2.00 “‘.
2 0.0
- 25
o
= 0.00 5.00 10.00 15.00 20.00 23.00
Etapa
Valor atual
25.000 691314
aQ B a X

Fonte: Autor (2025)

FIGURA 36. Distribuicao de tensdes de von Misses obtida por Analise

Transitoria de Pressiao no involucro do motor.

von Mises -

6913 Méx
Tensdo -
6.00

MPa v
L 450

& 4
Etapa 25000 | — |/ 3.00

150

0.00 Min

Nos: 20789
Flementos: 85014

Fonte: Autor (2025)

O Apéndice retine outras Figuras complementares da simulagio, (APENDICE B,
APENDICE C e APENDICE D) detalhando aspectos especificos da simulagio estrutural,
incluindo o Deformacgao Plastica do Conjunto Motor, Deformagao Equivalente do Conjunto

Motor, Deslocamento Total do Conjunto Motor.

4.6. Resultados do Teste Estatico em Bancada

Para o teste de bancada o Motor foi indexado a bancada de testes estaticos. O conjunto
foi rigidamente preso a estrutura metalica, com a for¢ca normal do empuxo direcionada para
a célula de carga, responsavel pela medi¢do do empuxo gerado. A bancada foi firmemente
ancorada ao solo por meio de trés barras de aco como mostrado na Figura 37, garantindo

estabilidade e impedindo qualquer movimentagao durante o ensaio.
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FIGURA 37. Motor acoplado a bancada de Teste Estatico.

Fonte: Autor (2025)

FIGURA 38. Compilado de Frames de Fases importantes do Teste.

=1,37

B e e

(E) T=4,18

Fonte: Autor (2025)

O teste estatico do motor foi registrado em video e posteriormente analisado em

camera lenta, deste video foi extraido frames importantes que geraram o compilado da
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Figura37, de forma a permitir a identifica¢do precisa de cada evento durante a queima do
propelente.

O tempo (T) indicado em cada imagem foi determinado com base na contagem dos
frames do video e na escala de tempo exibida pelo proprio registro, garantindo maior
precisdo na analise dos instantes criticos do ensaio.

Na Figura 38A, correspondente ao instante T = 0,8 s, observa-se o inicio da combustao.
A ignicao do propelente se estabelece e os primeiros gases comecam a ser expelidos pela
tubeira, caracterizando o acionamento do motor.

Na Figura 38B, em T = 1,3 s, o motor atinge um regime mais estavel de queima,
momento em que o empuxo passa a ser efetivamente medido pela balanga. Nota-se o
aumento da intensidade dos gases e o brilho caracteristico da exaustao.

Em 38C, no instante T = 2,4 s, surge uma fumaca escura proxima a parte superior do
motor, indicando vazamento na vedacao superior. Essa fumaca resulta da queima do O-ring,
evidenciando o inicio de falha na integridade da vedacao.

ja na Figura 38D, em T = 3,2 s, ¢ registrado o empuxo méaximo medido, atingindo
6,749 kgf. Neste momento, o motor opera em sua condi¢do de maior pressao e liberacao de
gases, representando o pico de desempenho do ensaio.

Por fim, na Figura 38E, correspondente ao instante T =4,1 s, ocorre a falha catastrofica
da vedacao, resultando na ejecao da tubeira e do envelope no sentido oposto ao fluxo dos
gases. A densa nuvem de fumaca e a dispersdo de detritos marcam o encerramento abrupto

do teste.

4.6.1. Analise da Falha Estrutural da Vedacao Superior

A analise dos componentes apds o teste estatico revelou os principais fatores que
contribuiram para a falha catastr6fica do motor.

Um dos fatores determinantes foi a disposic¢ao incorreta dos canais dos O-rings durante
a fase de projeto. Conforme evidenciado na Figura 39.

Os canais de vedacao deveriam ter sido projetados ambos a frente da linha de cravagao,
de modo que a pressdo interna fosse absorvida pelo conjunto de vedagdo antes de atingir a
regido de fixagdo mecanica. A posi¢do incorreta contribuiu para que o O-ring sofresse

degradacao térmica prematura, permitindo o vazamento progressivo dos gases quentes.
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Figura 39. Posicionamento de Canais Orings .

Fonte: Autor (2025)

&

Outro fator agravante foi a escolha inadequada do material dos parafusos utilizados na
fixagdo do diafragma. Optou-se por parafusos de Ag¢o Carbono 1020 com o objetivo de
reduzir custos, o que comprometeu a resisténcia mecanica da fixacao, o correto teria sido
escolher parafusos de A¢o Carbono 4130 por ser uma liga mais resistente como mostrado
na Figura 40. Durante o ensaio, a pressdo interna crescente e o calor gerado pelo vazamento
cisalharam os oito parafusos da linha de cravagdo, resultando na eje¢do da tubeira e do
conjunto de vedacao.

FIGURA 40 . Selecao de Parafusos.

X . '

Aco Carbono1020 Aco Carbono 4130 V
(Bicromatizado) (Enegrecido em Témpera)

Fonte: Autor (2025)

O aquecimento localizado, associado a falha progressiva da vedacdo, acelerou o
processo de ruptura, culminando na falha catastrdfica do sistema.

Conclui-se que, se a0 menos um desses dois fatores, seja a correta disposi¢ao dos
canais dos O-rings ou a sele¢do adequada do material dos parafusos tivesse sido observado

na fase de projeto, a explosdo poderia ter sido evitada.
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Fonte: Autor (2025)

Na Figura 41 ¢ possivel ver o colapso da do diafragma de dupla vedacdo e marcas de
fuligem negra provenientes do vazamento de gases quentes através do primeiro O-ring. As
bordas apresentam resquicios da borracha o material dos anéis de vedagdo queimado,

confirmando o ponto de falha principal do sistema.

4.6.2. Analise de Desempenho de Motor Experimental com Base em Teste de Bancada.
Embora o teste ndo tenha atingido sua conclusdo ideal devido a uma falha catastrofica,
os dados coletados até o momento da explosdo forneceram informagdes valiosas para analise
de desempenho. O motor-foguete experimental, que sofreu ruptura estrutural aos 4 segundos
de queima, permitiu a obtencao de parametros fundamentais como o empuxo final de 6,749
kgf (aproximadamente 66,18 N) e a confirmacdo da massa total do conjunto em 3,1 kg,
incluindo 1 kg de propelente. Esses registros, embora provenientes de um teste interrompido
prematuramente, constituem uma base sélida para projetar o comportamento esperado do
motor em condi¢des normais de operacao e para identificar pontos de melhoria no projeto.
Os valores mencionados (vazdo massica constante de 0,125 kg/s, tempo total de
queima de 8 segundos e empuxo constante de 66,18 N) ndo foram medidos
experimentalmente, mas sim estipulados com base em premissas e simulagdes
computacionais. Isso se deve ao fato de que o teste foi interrompido pela explosao antes da
queima completa do propelente. Portanto, para viabilizar a analise e os célculos de
desempenho teodrico, adotou-se como referéncia o tempo de queima obtido na simulagao
realizada no software OpenMotor, considerando um cendario nominal de operagao completa.
Essa abordagem permite estabelecer parametros consistentes para a avaliagdo do impulso

especifico e da velocidade dos gases de escape em condicdes ideais. A velocidade no burnout
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foi calculada pela equagdo de foguete ideal com corre¢do de perdas gravitacionais, enquanto
0 apogeu sem arrasto foi estimado somando a altitude ganha durante a queima com a altitude
de coast ap6s o burnout.

Os parametros de desempenho estimados para o voo ideal sem explosdo e sem arrasto

aerodinamico sdo apresentados na Tabela 8:

TABELA 8. Parametros de Desempenho Estimados do motor-foguete

Parametro Valor Unidade
Empuxo médio 66,18 N
Tempo de queima total 8,0 S

Massa de propelente total 1,0 kg
Impulso especifico (Isp) 54 S
Velocidade no burnout (sem 127.8 /s
arrasto)

Apogeu teodrico (sem arrasto) 1343 m
Apogeu realistico (com arrasto) 650-950 m
Impulso total 5294 N-s

Fonte: Autor (2025)

O Apogeu tedrico obtido atende ao RQ-04, que estabelece que o foguete deve “Atingir
Apogeu médio de 3000 pés (= 914 m), em linha com foguetes que competem na LASC”.
Esse desempenho foi validado por meio de calculos baseadas na configuracdo final do
foguete e na massa total de 2,918 kg, confirmando a adequacdo do projeto aos requisitos
competitivos.

Com os resultados obtidos tanto na Tabela 6 de (Resultados Teoricos) quanto na
Tabela 8 (Parametros de Desempenho Estimados do motor-foguete) podemos fazer um

comparativo do empuxo obtido em ambos os calculos, como mostrado na Tabela 9.

TABELA 9 . Comparac¢iao do Empuxo.

Fonte / Contexto Valor do Empuxo Unidade
Calculo Teorico Ideal 114,87 N
Medicao Média no Teste 66,18 N

Fonte: Autor (2025)

4.7. Estrutura final do conjunto.
A estrutura do foguete foi dividida em componentes externos e internos, conforme

detalhado na Tabela 4 no capitulo 4.2. Na Figura 42 podemos ter uma ideia de todo conjunto
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em vista explodida, nela podemos ver a ogiva, os segmentos estruturais, os anéis de fixacao,
os seguimentos 1 e 2, o conjunto motor e seus respectivos componentes, € o conjunto de
aletas.

FIGURA 42 . Vista Explodida do Conjuto.

S

Fonte: Autor (2025)

A Figura 43, que apresenta o Conjunto Estrutura e Motor completo e montado,
simboliza a conclusdo bem-sucedida do projeto, superando os desafios inerentes ao

desenvolvimento de um motor-foguete.
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FIGURA 43 . Conjunto Estrutura e Motor.

Fonte: Autor (2025)

O alinhamento preciso entre o motor de propelente sélido e a estrutura do foguete
reflete a integracdo funcional de todos os subsistemas projetados e validados. Os dados
obtidos ao longo do processo desde as simulagdes no OpenMotor e anélises de queima até

os procedimentos de fabricagdo e controle de qualidade consolidaram uma base técnica
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robusta apesar de algumas falhas no processo, o resultado final foi . Essa experiéncia e os
resultados obtidos servirdo de referéncia fundamental para a equipe de foguetes Phantom em
seus projetos futuros, reforcando a capacidade de desenvolvimento e aprimoramento de

novas tecnologias aeroespaciais.
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5. CONCLUSAO

5.1. Comparacio entre os projetos de foguete atuais e o Proposto neste trabalho

O projeto desenvolvido diferencia-se significativamente dos foguetes experimentais
convencionais por seu enfoque em acessibilidade e aplicagdo em competi¢des estudantis.
Diferente de abordagens que buscam otimizagdes complexas de propelente, este trabalho
utilizou uma formulagdo padrao, priorizando a viabilidade técnica com materiais de baixo
custo. A inovagdo concentrou-se no desenvolvimento de um motor que atendesse aos
requisitos de classificagdo para competi¢des, incorporando técnicas de fabricagdo acessiveis
como a impressao 3D na estrutura externa do foguete.

Os resultados demonstraram a viabilidade desta abordagem, embora tenha ocorrido
uma falha estrutural devido a sele¢do inadequada dos parafusos de latdo - que deveriam ser
de ago inox para maior resisténcia - € ao posicionamento incorreto dos O-rings. Apesar
desses contratempos, o nucleo do motor manteve-se intacto e reaproveitavel, e os dados de

desempenho obtidos validaram o conceito base.

5.1.1 Implicagdes para a Indistria Aeroespacial.

Embora o trabalho tenha sido desenvolvido em um contexto experimental ¢ de
pequeno porte, suas implicagcdes podem ser estendidas a industria aeroespacial, sobretudo
na etapa de pesquisa e desenvolvimento de motores de combustivel solido. O estudo
demonstra que ajustes finos no design do motor e na composi¢ao do propelente podem gerar
melhorias significativas em confiabilidade e eficiéncia, aspectos diretamente ligados a
seguranga e ao desempenho de veiculos aeroespaciais.

A aplicabilidade pratica do desenvolvido inclui, por exemplo, testes controlados de
motores em laboratdrios educativos, otimizacdo de prototipos e validagdo de simulagdes
numéricas de empuxo. No entanto, limitagdes observadas incluem a escala reduzida do
motor, o uso de propelentes simples e a falta de certificagdo formal para operagdo em
ambientes regulados, fatores que restringem a extrapolagdo direta para foguetes comerciais

ou militares.

5.1.2. Recomendacdes para pesquisas futuras
Para evoluir o projeto, recomenda-se:
e Substituicdo de Materiais Criticos: Utiliza¢cdo de parafusos em aco inox em substitui¢ao

aos de latdo para garantir maior resisténcia mecanica
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e Redesenho dos Canais de O-ring: Reprojeto dos sistemas de vedacao com base nas
falhas identificadas durante os testes
e Otimizag¢do do Projeto Mecanico: Revisdo dos pontos criticos que apresentaram falhas,
mantendo a filosofia de baixo custo
e Desenvolvimento para a Equipe Phanton: Criagdo de um motor especifico e competitivo
baseado nas li¢des aprendidas
e Validacdo em Competi¢do: Teste do prototipo em ambiente de competigdo para
verificagdo do desempenho sob condigdes reais
e Padronizacdo de Processos: Desenvolvimento de procedimentos para montagem e teste
que possam ser replicados pela equipe
O projeto atual como mostrado no APENDICE L serviu como valiosa prova de
conceito, estabelecendo as bases para o desenvolvimento de um motor competitivo que alia
desempenho adequado com acessibilidade financeira objetivo fundamental para aplicacdo
em competi¢des estudantis. As falhas identificadas nos parafusos e sistemas de vedagdo
representam oportunidades de melhoria claras e direcionadas para as proximas iteracdes do

projeto.
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APENDICE B: Deformacio Plastica do Conjunto Motor.

Deformacéo -

Deformacdo plastica v

T 4
Etapa 25.000 | —, |

0.00 Max
Nos: 20789
Flementos 85014
Min: 0.00
Resultados Unidades  Escopo do resultado
Deformacdco (Deformacdo plastica), Max. Global w~
=
3 4
S 100
L]
e 050
g 0.‘00 .............................................................................. SIS,
o
2 -0.50
:E -1.00
= 25
‘:GE 0.00 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00
£ Etapa
Valor atual
25.000 0
e H &

Fonte: Autor (2025)



APENDICE C: Deformacio Equivalente do Conjunto Motor

75

3 123E-05 Méx.
Deformacdo  w
Equivalente -
2.40E-05
% 4
Etapa 25.000 2 — Ii 1.80E-05
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k-
= 4
£ 4.000E-05
@ 3.500E-05
% 3.000E-05
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o 2.000E-05
5 1.500E-05
= 1.000E-05
= 5.000E-0f
E 0.00
“‘g 25
= 0.00 5.00 10,00 13.00 20.00 23.00
Etapa
Valor atual
25.000 3.12347e-05
Q a X

Fonte: Autor (2025)
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APENDICE D: Deslocamento Total do Conjunto Motor.

0002 Méx.
Deslocamento  ~
Total » o0z
@ 4 0001
Etspa 25000 ;| — |/
0001
000
000 Min.
Nés: ~ 20789
Flementos 85014
Resultados Unidades  Escope do resultado
Deslocamento (Total), Max. ~ mm ~  (Global w~
£
= 0.0025 Y
i 0.002
2 0.0015
E 0.001
g I
E 5.000E-04
= 0.00
£ 25
a 0.00 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00
Etapa
Valor atual
25.000 0.00231847
Q B a X

Fonte: Autor (2025)



