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RESUMO

Recentemente, com a exploracdo econdmica dos langcamentos feitos a partir da Terra, a
énfase da corrida espacial se voltou para a diminuicdo de custo. Neste trabalho de pesquisa, o
conceito de camara de vortice criado por Dawson em 1960 € utilizado para avaliar uma confi-
guracdo de inje¢cdo dos propelentes que mira o resfriamento completo do motor. A diminui¢do
dos esforcos térmicos no motor possibilita maior flexibilidade na escolha de materiais de menor
peso e custo, além de promover a reutilizacdo das partes. A andlise € feita a partir de uma
simulagdo computacional compressivel com um Modelo de Tensdo de Reynolds para turbuléncia
e 0 Modelo de Flamulas Laminares para a combustao, utilizando o software ANSYS® CFX®
2019 R3. Os resultados mostram que as modificagdes propostas melhoram o resfriamento do
prato superior da cAmara quando comparado a estudos anteriores. Por fim, uma solu¢ao com
resfriamento regenerativo para o bocal € apresentada para atingir o resfriamento completo do

motor.

Palavras-chave: Camara. Combustao. Vortice. Resfriamento. Motor. Foguete.



ABSTRACT

In recent years, with the economic exploitation of Earth launches, the emphasis of the
space race has turned to cost reduction. In this research, the concept of vortex chamber created
by Dawson in 1960 is used to evaluate a propellant injection configuration that targets full engine
cooling. Reducing the engine’s thermal stress allows for greater flexibility in selecting materials
of lower weight and cost, as well as promoting the reuse of parts. The analysis is made using
computational simulation of a compressible flow with Reynolds Stress Model for turbulence and
Laminar Flamelet Model for combustion with ANSYS® CFX® 2019 R3 software. The results
show that the proposed modifications improve the cooling of the upper chamber plate when
compared to previous studies. Finally, a regenerative cooling solution for the nozzle is presented

to achieve complete engine cooling.

Keywords: Chamber. Combustion. Vortex. Cooling. Motor. Rocket.
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1 INTRODUCAO

No passado, o desenvolvimento de novos sistemas de propulsdo para foguetes focava
principalmente na confiabilidade, enquanto a redugdo de custo e a performance tinham papéis
secundarios. Recentemente, a énfase da corrida espacial se voltou para a diminuicdo de custo.
Para tal, o primeiro estagio dos veiculos lancados, normalmente o maior e mais caro, necessita
ser recuperdvel e reutilizavel (SUTTON] 2016).

Em 2017, o foguete Falcon 9 da empresa americana SpaceX foi o primeiro foguete orbital
da historia a pousar seu primeiro estigio e reutilizd-lo. Décadas de avango tecnoldgio permitiram
que seu custo de desenvolvimento estimado fosse de U$ 390 milhdes de délares (NASA, 2011),
enquanto o programa espacial americano Apollo, o qual levou o homem a lua em 1969, custou
U$ 25.4 bilhdes de ddlares (United States,, | 1973)), equivalente a U$ 112 bilhdes de délares atuais.

Segundo|Sutton|(2016), até 2016 todos os lancamentos a partir da terra utilizaram sistemas
de propulsdo quimica. Nesses sistemas, propelentes s6lidos, liquidos ou gasosos sdo utilizados
para armazenar e fornecer energia. A queima do propelente produz gases quentes de alta pressao
que sdo acelerados e expulsos pelo bocal. Uma vez que a temperatura desses gases na camara de
combustdo pode atingir duas vezes a temperatura de fusdo do ago, € necessario o resfriamento de
todas as superficies expostas.

A necessidade de utilizacdo de materiais com alta resisténcia ao calor, como o0 ago, e
possivelmente de um sistema de resfriamento, adiciona peso, complexidade e custo a estrutura
dos motores. Sendo assim, as agéncias espaciais buscaram uma solugdo para o problema de
superaquecimento das camaras de combustdo que contribuisse para a reducao de custo dos
motores de foguete a propelente liquido.

Com essa motiva¢do, o conceito de cAmara de vortice em sistemas propulsivos biliquidos
surgiu com Dawson (1960) em um relatério privado da NASA, citado em Irinh, Knuth e Michaels
(2000). Na camara de vortice, um dos propelentes € injetado tangencialmente ao didmetro interno
da cadmara, formando um vdrtice mais externo que espirala em dire¢@o ao topo. Na parte superior,
o vortice externo flui para dentro formando um vértice interno em espiral descendente. Gragas
a natureza do fluxo do vortice bidirecional, gases mais frios escoam pelas paredes da camara,
resultando em um resfriamento de filme, enquanto gases mais quentes percorrem seu centro.
Ademais, o caminho percorrido pelas particulas de fluido e o tempo de residéncia na camara
aumentam, permitindo que comprimentos de cimara mais curtos sejam utilizados.

Atualmente a Sierra Nevada Corporation (SNC) em conjunto com o Laboratério de
Pesquisa da Forca Aérea americana (do inglé€s Air Force Research Laboratory) desenvolve os
motores de vortice VR35K-A, com 35000 Ibf de empuxo, na inten¢do de comercializ-los para
empresas que realizam langamentos de veiculos espaciais. Segundo a SNC, o menor tamanho do

motor de vortice o torna até 50% mais barato (Sierra Nevada Corporation, |2018]).
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Os estudos sobre camara de vortice de Trinh, Knuth e Michaels| (2000), (Chiaverini et al.
(2002), Chiaverini et al.| (2003), [Fang e Majdalani| (2003), [Fang, Majdalani e Chiaverini| (2004) e
Majdalani e Chiaverini (2017) analisam as configuracdes de injecdo de propelente na camara.
Nesses estudos, as paredes da secdo cilindrica da camara sao resfriadas pelo filme de oxidante,
porém o prato superior e o bocal ainda permanecem diretamente expostos a chama.

Em modelo simulado computacionalmente, a presente pesquisa visa expandir o resfria-
mento em camaras de vortice para todas as dreas que antes ficariam em contato com a chama,
nomeadamente o prato superior € o bocal. Consoante |Fang e Majdalani| (2003)), a diminui¢ao
dos esfor¢os térmicos no motor nao s6 reduz as necessidades de resfriamento das paredes do
conjunto, mas também possibilita maior flexibilidade na escolha de materiais de menor peso e

custo, além de promover a reutilizacao das partes.

1.1 OBIJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

O trabalho de pesquisa tem como objetivo geral avaliar uma configuragao de injecao de
combustivel e oxidante que possibilite o resfriamento completo da cAmara de combustao a partir
da simulacdo computacional do escoamento de um vértice bidirecional em motor de foguete a

propelente liquido.

1.1.2 Objetivos Especificos

1. Simular o modelo de camara de vértice proposto por Fang, Majdalani e Chiaverini| (2004),
reproduzido em Majdalani e Chiaverini| (2017), e contrapor os resultados obtidos;

2. Modificar a disposi¢do dos injetores visando obter resfriamento de filme em toda a camara
de combustao;

3. Avaliar o desempenho térmico e propulsivo da nova configuragao.
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2 REVISAO DA LITERATURA

Em [Trinh, Knuth e Michaels (2000), nota-se que os estudos sobre camaras de vortice
iniciaram-se na década de 1960 através de relatdrios privados da NASA em parceria com o
exército americano e, mais recentemente, com a empresa privada Orbital Technical Corporation
(ORBITEC). Constatou-se que essas camaras apresentam potencialmente uma série de vantagens
sobre as camaras convencionais. A saber, o desempenho dos motores analisados se mostrou
alto mesmo em uma baixa razdo entre comprimento e diametro da camara, com eficiéncias
combustivas de até 98%.

Entre as propostas conceituais elencadas no estudo, a Camara de Combustio de Vortice
de Paredes Frias ou VCCW (do inglés Vortex Combustion Cold-Wall Chamber), foi aquela que
chegou mais préxima de um motor foguete totalmente resfriado. Injetando oxigénio gasoso
tangencialmente ao diametro interno da camara na por¢ao convergente do bocal e hidrogénio
gasoso axialmente na parte superior, em razao proxima a estequiométrica, os testes realizados pela
ORBITEC conseguiram manter paredes de acrilico relativamente frias sem o uso de resfriamento
externo. Apesar disso, nesse esquema, parte do bocal e o prato superior ainda necessitaram de
resfriamento ablativo.

Avancando no conceito da VCCW,|Chiaverini et al.|(2002) realizou testes para caracterizar
a melhor disposicdo dos injetores e a influéncia da geometria da camara. Observou-se que a
injecdo radial de hidrogénio no tampo superior da cAmara produziu a melhor combinacao de
performance e baixa temperatura de parede, enquanto a injecdo axial, inicialmente proposta, se
mostrou a pior das opgdes. Camaras menores também apresentaram paredes mais frias que as de
maior dimensao, fato atribuido a uma maior velocidade angular do fluido no vértice externo e
menor superficie para resfriar. O estudo mostrou que temperaturas de parede da ordem de 100°C
podem ser mantidas a uma pressao de até 400 psia.

Posteriormente, (Chiaverini et al.| (2003) buscou analisar estatisticamente a influéncia dos
diversos fatores de projeto no desempenho e na resposta térmica dos componentes. Da anélise de
sensibilidade concluiu-se que um menor niimero de injetores de combustivel € critico em ambos
os casos. O comportamento térmico das partes que necessitavam de resfriamento ablativo em
Trinh, Knuth e Michaels|(2000)) foi caracterizado nesse estudo.

Uma melhor resposta térmica do prato superior foi encontrada com menores diametros
de camara e jatos mais largos de hidrogénio. O bocal e a garganta puderam ser resfriados pelo
oxidante quando o mesmo foi injetado dentro do diametro de convergéncia do bocal. Embora
nessa configuracdo parte do oxidante escoe em direcdo a saida sem reagir ocasionando perda
parcial de desempenho, a possibilidade de simplificar o resfriamento do bocal pode vir a ser
vantajosa no presente trabalho de pesquisa e serd analisada.

Uma solugao analitica exata foi proposta por|Vyas, Majdalani e Chiaverini (2003) para
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descrever o movimento do fluido em um escoamento com vortice bidirecional numa camara
de combustao a propelente liquido. Para tal, foi utilizado um modelo matemético de fluxo em
regime permanente, incompressivel, inviscido, axissimétrico, rotacional e ndo-reativo. Apesar
das limita¢des do modelo, a solug¢do € fundamental para a compreensdao do comportamento do
fluido na cdmara e é desenvolvida no Apéndice [A]

As simulagdes computacionais de regime permanente foram apresentas em dois artigos
seguidos. Em |Fang e Majdalani (2003)), a presenga do vortice bidirecional foi confirmada em
simulacdo incompressivel ndo-reativa (a frio). Os perfis de velocidade obtidos permitiram atestar
previsdes da solugdo analitica. Posteriormente, Fang, Majdalani e Chiaverini (2004) e Majdalani
e Chiaverini (2017) realizaram simulacdes reativas (a quente) da caAmara de combustio e do bocal
de exaustdo. Os resultados alcangados nesses artigos serdo utilizados para validar a metodologia

proposta aqui.
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA
3.1 PRINCIPIOS FISICOS
3.1.1 Teorema de Transporte de Reynolds

O Teorema de Transporte de Reynolds (TTR) é responsdvel por relacionar uma expressao
de taxa de mudanca de uma propriedade do sistema com uma equagio equivalente para volume
de controle. No caso da energia, por exemplo, permite relacionar a energia total do sistema com
fluxos de energia através das superficies de controle e a geracao que ocorre internamente.

Definindo N como propriedade extensiva do sistema e 1 uma propriedade intensiva

equivalente (por unidade de massa), o TTR pode ser elencado por:

dN 0 / S
_ - — T],Odv 4 / an -dA (3.1)
< dt ) sistema at VG sC

Na Equacgao os subescritos VC e SC representam volume de controle e superficie de
controle, respectivamente, enquanto d¥ e d A sdo os diferenciais de volume e drea. A substitui¢do
correta das propriedades N e n permite combinar as leis fisicas, como conservacdo da massa e

momento, com o teorema e obter as devidas formulacdes para volume de controle.
3.1.2 Conservacao da Massa

Por definicdo, a variacdo da massa total de um sistema com o tempo € zero. Portanto,
substituindo /N pela massa total M do sistema e n por 1 no TTR, obtém-se a equacdo da

conservacao da massa para um volume de controle:

9 pdv+/ pV -dA =0 (3.2)
ot Jve sc

O primeiro termo na Equagdo [3.2]reflete a mudanca da massa com o tempo no volume de
controle, enquanto o segundo termo resulta do fluxo de massa através das superficies de controle
(PRITCHARD, 2011).

Adotando uma anélise infinitesimal, € possivel obter a equacio da continuidade na sua

forma diferencial:

0 0 0 0
pu Opv  Opw  Op _

Ox dy dz Ot 0 3-3)

L9
V- (pV) 8—';):0 (3.4)
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3.1.3 Conservacao do Momento

A 2% Lei de Newton afirma que, para um sistema se movendo em relacdo a um referencial
inercial, a soma de todas as forgas agindo sobre ele serd igual a variacdo do seu momento linear
P com o tempo. Sabendo que dP = dmV, onde dm é a massa da particula e V seu vetor
velocidade, P é uma propriedade extensiva do sistema e Véa propriedade intensiva equivalente.

Deste modo, de acordo com o TTR:

. /dp o [ - Lo
Fe (-) _ —/ VpdV+/ Vit - dA (3.5)
dt sistema ot VC SC

Para escrever a 2* Lei na sua forma diferencial, € preciso calcular a aceleracao de um

elemento infinitesimal no tempo, como indica a Figura|[]

Figura 1 — Velocidade de uma particula na sua trajetéria
Trajetoria

) da particula
T Viyan)

pt V(x+dx,y+dy, z+dz, t+dt)

¥+ dr

&~

Fonte: Adaptado de |Pritchard! (2011} p. 186)

Se a funcido vetor velocidade V é conhecida em (x,y, z,t), uma aproximagao linear pode
ser utilizada para encontrar seu valor em (x + dz,y + dy, z + dz,t + dt) (STEWART, 2015, p.
932).
A aproximacao nos fornecerd o diferencial da velocidade, que por defini¢ao é:
ov. v v 9V

dV = %dfﬁ + a—ydy + %dz + Edt (36)

Consequentemente, a aceleracio pode ser escrita como:

DV oV oV ov oV

DV VA
_V:a_v+v.vv (3.8)
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Ainda que oV /0t = 0 na Equagdo de forma que a velocidade seja constante no
tempo para cada ponto, a particula ainda podera sofrer uma aceleracao convectiva resultante da
variagdo da velocidade no espaco.

Resta agora definir as for¢as que agem sobre o fluido. Supondo que as forgas decorrentes
da gravidade, da pressdo e da viscosidade sejam as tinicas atuantes, pode-se encontrar as equacdes

de conservagao do momento linear de Cauchy:

_ @ + 004z + aTW + OTex - @ u@ U@ w@_u (3.9)
PIe = 5: " Tor oy | a: \ar "Yar "oy Y9 '
Op 01y 0oy, 0Ty ov ov ov ov
- = —p( = +uz+ v +w— 1
Py~ 5, " ox T oy "o - P\ar T Ty o (-10)
op 01y, 071y 00, ow ow ow ow
R =p( = +u= +v=— + we— 3.11
P 5" ox "By | B2 p(at "3 +”ay+wa> (-11)
Ou em notagdo vetorial:
B . DV
PQ—VP-I—V-T—PDt (3.12)

Onde T € o tensor tensdes viscosas.
3.1.4 Conservaciao da Energia

A equacio de conservagdo da energia advém da 1* Lei da Termodinamica que afirma que
a taxa de aumento da energia de uma particula de fluido € igual a taxa de calor recebido menos a

taxa de trabalho realizado.
dF . .
— =Q-W 3.13
< dt )sistema Q ( )

Onde E ¢ a energia total da particula. A direita da equacio, o primeiro termo pode ser
obtido do trabalho realizado pelas for¢as de superficie que atuam sobre o fluido, enquanto o
segundo termo € dado pela diferenca do fluxo de calor que atravessa as superficies do elemento
(VERSTEEG; MALALASEKERA| 2007, p. 23).

Para um fluido newtoniano, chega-se a equacdo de transporte da energia:

d(pe)
ot

+ V- (peti) = =V - (pu) +V - (kVT) + D + S, (3.14)

A equagio [3.14] diz que o aumento da energia por unidade de massa (e) na particula
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mais o decremento de e devido a convecg¢do € igual a soma do trabalho realizado pelas forcas
de pressdo, do aumento da energia por condugdo com coeficiente de condutividade térmica k,
do aumento de e devido a difusdo (P), mais a geracdo de energia (S.). A funcdo dissipagcao
(®) contabiliza os efeitos da tensdo viscosa no transporte de energia e sua formulagcdo pode ser

encontrada em Versteeg e Malalasekeral (2007, p. 23).
3.2 ESCOAMENTO EM VORTICE

Um fluido em um campo de escoamento pode rotacionar em torno dos trés eixos de
coordenadas. A Figura[2] mostra duas linhas de fluido AB e BC inicialmente perpendiculares em
um momento ¢. O gradiente de velocidade do escoamento move e deforma as linhas de forma
que no momento ¢ + dt e as linhas A’B’ e B’C’ tenham comprimentos diferentes e ndo sejam
mais perpendiculares (WHITE, 2015] p. 254).

Figura 2 — Deformacdo angular de uma particula de fluido

@ dy dt
dy -

Fonte: Adaptado de|White{ (2015, p. 254)

Dessa forma, a velocidade angular de uma particula no eixo z ¢ dada pela média das

deformagdes angulares em zy:

| - 1 /0v Ou\ .

A vorticidade é convencionalmente definida como o rotacional do vetor velocidade, o

qual equivale a duas vezes a velocidade angular:

(=20=VxV (3.16)
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Mesmo que as linhas de fluxo de um escoamento ndo sejam curvas, como em um
escoamento em vortice, o escoamento pode ser rotacional. Em um fluxo ao longo de um tubo
reto, por exemplo, a camada limite se desenvolve e o gradiente de velocidade na direcdo radial
implica na rotagdo das particulas de fluido sob sua influéncia (SHAPIRO, 1969).

Segundo (PRITCHARD, 2011)), escoamentos rotacionais sao possiveis apenas quando o
escoamento € viscoso ou quando o fluido ja entra no campo em rotacdo. Entdo, muitos escoamen-
tos podem ser assumidos irrotacionais quando os efeitos da viscosidade forem negligenciaveis.

Um vdrtice ou escoamento em vortice € aquele cujas linhas de fluxo tomam forma circular
ou espiral ao redor de um eixo de rota¢do. A depender do seu comportamento, um vértice pode

ser considerado for¢ado ou livre.
3.2.1 Vértice Forcado

Quando forcas externas - como as forcas viscosas - atuam na formagao de um vértice,
ele € dito forcado. A atuagdo dessas forgas acarretard na rota¢do do fluido e, caso o escoamento

seja bidimensional, puramente tangencial e rotacional, a velocidade tangencial Vj serd dada por:
Vo = wr (3.17)
3.2.2 Vertice Livre

A presenca de um vortice livre ocorre em regides nas quais os efeitos da viscosidade
sdo despreziveis e o escoamento pode ser considerado irrotacional. Logo, as linhas de fluxo
circulares representardo o caminho pelo qual as particulas de fluido sofrerdo translag@o. Para um

escoamento bidimensional, puramente tangencial e irrotacional, tem-se que:

Vo = (3.18)

¢
r

Na equacdo, C' é uma constante genérica.
3.3 SIMPLIFICACOES

3.3.1 Regime Permanente

Se n € a magnitude de uma propriedade qualquer do fluido, o campo de 7 no espago-

tempo é dado por 7(x,y, z,t). Quando as propriedades de cada ponto de um campo ndo se
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alteram com o tempo, o escoamento estd em regime permanente (PRITCHARD, 2011} p. 24).

on _

o 0 (3.19)

Em que pese no mundo real a maior parte dos escoamentos ndo estejam em regime
permanente, a assuncdo de constincia no tempo € utilizada para simplificar a solucao dos

problemas e ainda assim possibilitar a compreensao do fendmeno.
3.3.2 Escoamento Incompressivel

Escoamento compressivel € aquele no qual as variagdes da densidade do fluido sao
significativas. A decisdo de tratar um escoamento como compressivel ou de ignorar as variacoes
e abordi-lo como incompressivel é um julgamento de engenharia. Ao passo que fluxos de
liquidos podem ser frequentemente considerados incompressiveis, gases sao mais sensiveis aos
efeitos da compressibilidade (PRITCHARD, 2011} p. 658).

Segundo |Cengel e Boles (2018, p. 134), muitos gases de interesse como ar, nitrogénio,
oxigénio, hidrogénio, hélio e diéxido de carbono podem ser considerados ideais, frequentemente
com erros menores que 1%.

A compressibilidade de um gds ideal pode ser analisada considerando um elemento de
fluido infinitesimal, em repouso, com densidade p,. Para um escoamento totalmente incompres-
sivel sob todas as condicOes, seria possivel acelerar o elemento até uma velocidade arbitraria 1%
e manter sua densidade constante. Todavia, supondo um escoamento compressivel, ao acelerar

essa particula isentropicamente a expressao para sua nova densidade p sera:

1 \VOD
Po _ (14122 (3.20)
p 2

Na Equacao M ¢é nimero de Mach e y € a razdo dos calores especificos (c,/c,).
A Figura[3|evidencia a relagio entre o nimero de Mach e a densidade para v = 1, 4. No caso
em que M = (.36, por exemplo, o erro € de 6,6% para a densidade, enquanto para M < 0.3 o
erro mantém-se menor que 5%. Quanto menor o nimero de Mach, menor serd o erro relativo a

assuncao de escoamento incompressivel (ANDERSON;, 2016, p. 584).
3.3.3 Escoamento Inviscido
Ao longo de um fluxo existem regides que sdo mais propensas que outras aos efeitos da

viscosidade. Identificar tais regides viabiliza um tratamento diferenciado aquelas regides nas

quais os efeitos do atrito sdo minimos.
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Figura 3 — Variacdo da densidade com o nimero de Mach
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Fonte: Autor (2019)

Na equaciao de conservacdo do momento de Navier-Stokes (Equacdo [3.12)), quando o
escoamento estd em regime permanente, € incompressivel e o fluido € newtoniano, a expressao

na direcdo x se reduz a:

Ou | 00 00 WO gy O (D O O (3.21)
P Yor T Yoy ) TP T T a2 oy? 022 ’

Onde o ultimo termo a direita representa as forcas viscosas. Se V, € a velocidade do
fluxo livre, distante do ponto o qual se estd examinando e L uma dimensao caracteristica do

escoamento, pode-se normalizar a equacao acima de acordo com:

T Yy z u (% « w % P
L? y L7 L7 VOO7 VOO’ VOO7 p pvozo

(3.22)

Substituindo as varidveis em [3.21]e assumindo que a gravidade atua apenas na direcao y:

¥ ¥ = — 3.23
Y o v y* Tt 0z* Ox* * PV L \ Oz*? * Oy*? + 0z*? (3-23)

Lou* ou* ow* op* o (82u* 0?u* 82u*>

A frente da expressdo que simboliza os efeitos viscosos é possivel distinguir o nimero

de Reynolds (Re = pV L/u). O nimero de Reynolds é adimensional e representa a razdo da

forga de inércia (pV/2L?) pela forga viscosa (11V L). Em fluidodiniAmica, niimeros adimensionais
sdo comumente utilizados para mensurar a importancia relativa de um fendmeno a outro.

No transporte de momento em um escoamento, 0 movimento aleatério microscopico

das particulas tende a tornar as propriedades do fluido uniformes. Esse mecanismo, conhecido
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como difusdo, caracteriza a viscosidade de um fluido. Ao mesmo tempo, a nivel macroscépico, o
movimento em massa do mesmo fluido - designado convecg¢ao - também transporta consigo suas
propriedades, incluindo momento (HAUKE, 2008, p. 19 e 20).

Portanto, se as forcas viscosas ndo forem significativas para difundir o momento transpor-
tado pela inércia de uma massa de fluido, o nimero de Reynolds sera alto e os efeitos viscosos
podem ser desprezados na Equagao [3.23] Contudo, a viscosidade ndo pode ser negligenciada em
todas as regides do escoamento. Nas dreas de contato com sélidos, por exemplo, as forgas visco-
sas tem a mesma ordem de grandeza das forcas inerciais devido a condi¢do de ndo deslizamento
na interface fluido-sélido (HAUKE;, 2008, p. 179).

3.3.4 Equacoes de Navier-Stokes

Pode-se simplificar as expressoes de conservagio de massa (3.4) e de momento (3.12)) ao
se considerar um escoamento incompressivel de um fluido newtoniano. Para um escoamento

incompressivel, p é constante e pode ser eliminado da equacao da continuidade:
V-V=0 (3.24)

Substituindo a equacdo acima e as relagdes entre tensdo cisalhante e gradiente de veloci-

dade na conserva¢do do momento, encontra-se:

Ou O 0 Y g, O, (P O O (3.25)
P Yor Y Yoz ) TP o TH a2 oy? 022 '

@4_ @—f‘ @4_ @ = _@4_ 82U+82U+82U (326)
P Yor 7Y Yoz ) =P oy F\ 022 oy 022 '

2 2 2
op (8w O*w 8w) (3.27)

P(E*“%”a—yﬂ”&) TP T\ T T

Essas equagdes sao as equagdes de movimento de Navier-Stokes para um escoamento
incompressivel de um fluido newtoniano. Junto com a equacao da continuidade, formam um
conjunto de 4 equagdes acopladas ndo lineares para as quatro varidveis de um problema de esco-
amento p, u, v, w. Apesar de possuirem um nimero limitado de solucdes analiticas conhecidas,

sdo passiveis de solu¢ao numérica computacional com malha fina (WHITE, 2015, p. 234 e 235).
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3.3.5 Equacao de Euler

Se determinada regido de um escoamento pode ser considerada inviscida, ¢ = 0 nas
equacoes[3.25] [3.26/e[3.27] e obtém-se a equacado de Euler:

DV
= =G — 3.28
Dy — P9 Vp (3.28)

3.4 MOTOR FOGUETE A PROPELENTE LIQUIDO

Um motor foguete a propelente liquido consiste em uma camara de combustio, na qual

combustivel e oxidante sdo injetados, e um bocal de expansao (Figura @)).

Figura 4 — Esquemético de um motor foguete a propelente liquido

Cémara de Combustao

Combustivel
M

Gas quente Exaustao a
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Combustao Expansao

alta velocidade

Oxidante

Fonte: Adaptado de Turner (2008 p. 38)

O bocal converte os gases em alta pressao produzidos pela combustdo em um jato de alta
velocidade. E a expansio dos gases quentes contra as paredes do bocal que realiza trabalho e
acelera o foguete (TURNER, 2008, p. 37).

3.4.1 Camara de Combustio

A camara de combustdo compreende os injetores, nos quais os propelentes entram, as
areas de vaporizagdo, mistura e combustio e a drea de entrada do bocal (TURNER. 2008, p. 68).
E a regido na qual a maior parte da queima dos propelentes acontece. Uma vez que a
temperatura de combustio dos gases € muito maior que o ponto de fusdo dos materiais da cAmara,

técnicas de resfriamento se fazem necessarias (SUTTON, 2016, p. 285).
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3.4.1.1 Camara de Vortice

As camaras de vortice apresentam potencialmente uma série de vantagens sobre as cima-
ras convencionais. Nesse modelo um dos propelentes € injetado tangencialmente ao didmetro
interno formando um vdrtice mais externo que espirala em direcdo ao topo, como mostra a
Figura[5] Na parte superior, o vortice externo flui para dentro formando um vértice interno em

espiral descendente.

Figura 5 — Esquemdtico simplificado de uma camara de vortice
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Fonte: Adaptado de [Fang e Majdalanil (2003)

Em virtude da natureza do escoamento do vortice bidirecional, gases mais frios escoam
pelas paredes da camara, resultando em um resfriamento de filme, enquanto os gases mais quentes
percorrem seu centro. O vdrtice interno aumenta o caminho médio das particulas de combustivel
na camara de combustdo, o tempo de permanéncia, a turbuléncia e consequentemente a mistura
dos gases, melhorando a eficiéncia geral e o empuxo gerado (FANG; MAJDALANTI, 2003).

3.4.2 Bocal Convergente-Divergente

A maior parte da conversao da energia térmica da combustido em energia cinética ocorre
no bocal. O objetivo de um bocal € acelerar os gases a maior velocidade possivel. Isso € atingido
projetando o perfil geométrico que mais se aproxime da condi¢do de escoamento isentropico

(adiabdtico e reversivel), reduzindo os efeitos do atrito e a perda de calor para as paredes

(NAKKA| 2015)
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Figura 6 — Bocal convergente-divergente
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Fonte: Adaptado de[Virginia Tech| (2001)

Para o escoamento isentrépico, compressivel e unidimensional de um gas ideal em um
bocal com fluxo de massa constante, € vélida a seguinte relacao:
av dA
1—M?) — = —— 3.29
( )V = (3.29)
A equagdo mostra que, uma diminui¢do da drea (A) indicard em um aumento da velo-
cidade (V) dos gases para um niamero de Mach M < 1, enquanto para M/ > 1 um aumento
da drea resultard no mesmo efeito. Isso mostra que um bocal convergente-divergente em um
escoamento € capaz de acelerar os gases a velocidades supersonicas e converter energia térmica
da combustdo em energia cinética (TAYLOR, 2017, p. 124).

3.4.3 Resfriamento

Conforme Sutton (2016, p. 286), os métodos de resfriamento comumente se dividem em
duas categorias: resfriamento em regime permanente e resfriamento em regime transiente.

Nos métodos de regime permanente, as taxas de transferéncia de calor e as temperaturas
da cAmara atingem o equilibrio térmico. E o que acontece no resfriamento por radiagdo, em que
materiais de alta resisténcia a temperatura como niébio e carbono-carbono irradiam calor para o
meio mantendo o equilibrio, e no resfriamento regenerativo, descrito na Se¢ao[3.4.3.1]

No resfriamento em regime transiente, as cAmaras de combustdo nao atingem o equilibrio:
as temperaturas continuam aumentando durante a operagdo. Percebe-se entdo que, nesse método,
a combustdo deve ser interrompida antes que as condi¢des de falha dos componentes sejam
atingidas. O resfriamento com materiais ablativos, os quais queimam, evaporam e sofrem abrasao
lentamente, € um exemplo desse método.

Técnicas suplementares, como o resfriamento de filme e insulacio, sdo ocasionalmente

utilizadas com os métodos acima para aumentar as capacidades de resfriamento.
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3.4.3.1 Resfriamento Regenerativo

Na Figura[7] é possivel visualizar o esquemético do motor de um foguete a propelente
biliquido com resfriamento regenerativo. Parte de um dos propelentes, antes de adentrar a camara,
passa ao redor das paredes do bocal absorvendo calor e resfriando a estrutura. A fumaca branca
ao redor do bocal ndo tem relacdo com o resfriamento, é na verdade o oxigénio liquido frio,

expulso pelas valvulas de alivio dos tanques, condensando o vapor de 4gua no ar.

Figura 7 — Resfriamento regenerativo do bocal

B Hidrogénio liquido
i flui através dos anéis
de resfriamento

do bocal

Fonte: Adaptado de p. 155)

Conservar os materiais que compdem a parede mais frio ajuda a manter a resisténcia
do material. Ainda, variagdes bruscas na temperatura do bocal de um foguete podem causar
perturbagdes no fluxo e, portanto, tornardo o motor menos eficiente (TAYLOR, 2017, p. 155).

O resfriamento regenerativo tende a uniformizar a temperatura na regido e o calor

absorvido pelo refrigerante cresce o contetido de energia do sistema propulsivo antes da injecao,
aumentando ligeiramente a velocidade de exaustdo dos gases (SUTTON, 2016, p. 291).

3.4.3.2 Resfriamento de Filme

Nesse método, um filme fluido relativamente frio cobre e protege as superficies das
paredes expostas da transferéncia excessiva de calor. Diversos meios podem ser empregados
para criar o filme refrigerante. A Figura [§| mostra algumas técnicas comumente adotadas em
foguetes a propelente biliquido.

Os filmes podem ser criados injetando pequenas quantidades de propelente extra (ou
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Figura 8 — Técnicas de resfriamento de filme
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Fonte: Adaptado de Sutton| (2016, p. 293)

de um fluido inerte) em velocidades muito baixas, como mostra o esquema a direita na Figura
onde vérios furos foram feitos ao longo da ciAmara para injecdo. Em outra configuragdo, o
combustivel é admitido através de orificios adicionais na parte mais externa do injetor (esquema
a esquerda na Figura|8). Assim, € alcancada uma mistura na periferia da cimara que tem uma

temperatura de combustdo mais baixa (SUTTON, 2016, p. 293).
3.5 DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

Solucdes analiticas para as equagdes de Navier-Stokes sdo limitadas aos casos mais
simples sob condi¢des ideais. Para todos os outros casos, uma abordagem numérica pode ser
utilizada para discretizar o problema, transformando as equacdes diferenciais parciais nao-
lineares em equacdes algébricas passiveis de solucdo aproximada.

A Dinamica dos Fluidos Computacional ou CFD (do inglés Computational Fluid Dyna-
mics) € a analise da dindmica de sistemas envolvendo escoamento de fluidos, transferéncia de
calor e demais fendmenos associados através de simulacdo computacional. A industria aeroespa-
cial tem integrado as técnicas de CFD no projeto de veiculos espaciais desde a década de 1960
(VERSTEEG; MALALASEKERA| 2007, p. 1).

Os softwares responsaveis pela aplicagdo dos algoritmos de solu¢do numérica dividem a
simulacdo em trés etapas: pré-processamento, solu¢ao e pds-processamento.

Durante o pré-processamento € definido o dominio computacional e sua subdivisdo em
células menores - a malha. As caracteristicas dos fluidos e suas itera¢cdes com os meios presentes
sdo definidas, assim como os modelos fisicos e quimicos que devem ser resolvidos. As condicdes
de contorno apropriadas devem ser aplicadas naquelas células que coincidem com as fronteiras

do dominio computacional.
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Para a solu¢do com o Método dos Volumes Finitos ou FVM (do inglés Finite Volume
Method), o algoritmo se desdobra principalmente em integrar as equagdes governantes por todos
volumes de controle finitos do dominio, converter as integrais em um sistema de equagdes
algébricas e resolvé-las utilizando um método iterativo.

Por fim, a etapa de pds-processamento permite visualizar os resultados da simula¢do com
diversos artificios graficos e elaborar informacdes complementares dos dados obtidos.

As técnicas de CFD constituem conjunto de ferramentas adicionais importantes para
aprimorar o entendimento do comportamento de um sistema. O custo de novos projetos € o
tempo de entrega podem ser reduzidos utilizando CFD quando comparados a uma abordagem
estritamente experimental (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007, p. 2, 5, 6).

3.5.1 Equacio do Transporte

As equagdes que governam o escoamento de fluidos possuem similaridades na sua
formulagdo. De fato, para um fluido Newtoniano, todas elas podem ser obtidas através da
equagdo de transporte de uma propriedade por unidade de massa ¢ com um coeficiente de
difusividade I':

% + V- (ppV) =V - (I'Ve) + Sy (3.30)

O primeiro termo a esquerda da igualdade representa a taxa de aumento da propriedade ¢
no elemento infinitesimal. O segundo termo a esquerda é chamado de termo convectivo e contabi-
liza o fluxo de ¢ para fora do elemento. A direita da igualdade, a primeira expressio representa o
aumento da propriedade ¢ devido a difusdo enquanto o segundo termo (S,) contabiliza a geragio
interna.

Ao substituir ¢ por 1, u, v, w e e, selecionar valores apropriados para o coeficiente de
difusividade I" e o termo de geracdo Sy, é possivel obter as cinco equacdes diferenciais parciais
de conservagdo da massa, do momento e da energia (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

3.5.2 Método dos Volumes Finitos

O Método dos Volumes Finitos surgiu no inicio da década com McDonald (1971)) como
tentativa de superar as limitagdes dos métodos disponiveis em lidar com malhas ndo-ortogonais.
O FVM impde a conservacdo da massa, momento e energia em cada volume de controle
discretizado e é capaz de utilizar malhas arbitrdrias para geometrias complexas. Além disso, as
condi¢des de contorno podem ser implementadas de maneira ndo-invasiva, dado que as equacdes
sdo resolvidas em termos das varidveis nos centroides e nao nas faces externas (MOUKALLED:
MANGANI; DARWISH, 2015).
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Essas caracteristicas fazem do FVM um método adequado para resolver problemas
de escoamento de fluidos com transferéncia de calor e € o método embutido no software de
simulagdo fluidodindmica utilizado neste trabalho.

Do ponto de vista numérico, o FVM transforma equagdes diferenciais parciais em
equacodes algébricas discretas para volumes finitos. A equacdo de transporte, capaz de representar
genericamente as equacgdes de conservacio € o ponto de partida do método. O primeiro passo € a

integracdo da equagdo no volume de controle finito:

/ 009 s+ [ 5 (poiyav — V.([‘V¢)d¥+/ S,V (331)
;

c Ot ve ve ve
O segundo termo a esquerda e o primeiro termo a direita da igualdade sao resolvidos
utilizando o Teorema da Divergéncia de Gauss, que afirma que, sob determinadas condicoes, a
integral da divergéncia de um campo de vetores (A) em um volume (V) - a acumulagio desse

campo - € igual ao fluxo do campo através das superficies (A) que limitam o volume (STEWART,
2015, p. 1141):

V-A)dv = [ (A-7)dA (3.32)
Jo (v ayav = [ (4-9)

Aplicando o teorema, tem-se que:

/ 9e?) s / - (poV)dA = / i (TV@)dA+ | Syd¥ (3.33)
ve Ot sc sc ve

A taxa de aumento de ¢ no volume de controle (VC) mais a taxa de decremento de ¢
devido a convecgdo através das superficies de controle (SC) € igual a taxa liquida de aumento de
¢ devido difusdo através das SC mais a taxa liquida de geragdo de ¢ no VC.

As integrais volumétricas e de superficie sdo discretizadas com relagdo ao espago e
ao tempo de acordo com a malha elaborada. Entdo, as equacdes escritas para cada célula sao
acopladas as equacgdes das células vizinhas formando um sistema de equacdes algébricas a ser

resolvido de forma iterativa.
3.5.3 Modelos de Turbuléncia

A turbuléncia consiste em flutuacdes aleatdrias nas propriedades do escoamento no
tempo e no espaco. Um escoamento turbulento ocorre quando as for¢as de inércia se tornam
significativas comparadas as forgas viscosas e € caracterizado por um alto nimero de Reynolds.
E um processo tridimensional e instdvel que pode ter efeito significativo nas caracteristicas do
escoamento (ANSYS, 2019b, p. 77).
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VisualizacOes de fluxos turbulentos revelam estruturas de fluxo rotacionais, chamadas de
redemoinhos ou turbilhdes. O surgimento de redemoinhos turbulentos de uma ampla gama de
tamanhos promove a troca vigorosa do calor, da massa e do momento, gerando altos coeficientes
de difusdo (VERSTEEG; MALALASEKERA| 2007, p. 41).

A principio, as equacdes de Navier-Stokes descrevem escoamentos laminares e turbu-
lentos sem a necessidade de informacdes adicionais. No entanto, fluxos turbulentos costumam
abranger varias escalas de tamanhos de turbilhdes, inclusive escalas muito menores do que o
menor volume finito utilizado em uma andlise numérica. Para explicar os efeitos da turbuléncia
sem recorrer a uma malha proibitivamente fina, tampouco a Simulacdo Numérica Direta ou DNS
(do inglés Direct Numerical Simulation), foram desenvolvidos os modelos de turbuléncia.

Os modelos de turbuléncia modificam as equagdes originais de Navier-Stokes ao decom-

por uma quantidade ¢ em um valor médio ¢ e uma componente flutuante ¢':

db=0¢+¢ (3.34)

A decomposicio da propriedade ¢ resulta nas Equagdes de Navier-Stokes com Média de
Reynolds ou RANS (do inglés Reynolds Averaged Navier-Stokes Equations). Modelos RANS
também sao conhecidos por Modelos Estatisticos de Turbuléncia, devido ao tratamento estatis-
tico empregado para obter as equacdes. A equacgdo de transporte RANS para um escoamento

turbulento incompressivel € exibida abaixo:

09
ot

_au’¢’ B avl¢/ B aw/¢/
Ox dy 0z

+V-(aV) = %v - (T3V0) + +5; (3.35)

A direita da igualdade, os novos termos que surgem sdo os fluxos turbulentos. Se a
propriedade ¢ em questdo representar alguma das componentes da velocidade (u, v ou w), esses
termos serdo chamados de tensdes de Reynolds. Nesse caso, é possivel concluir que, além da
mistura provocada pelas flutuagdes térmicas no nivel molecular, o transporte convectivo devido
as flutuacoes da velocidade também agird para melhorar a mistura. De fato, em nimeros altos de
Reynolds, as flutuacdes da velocidade ocorrem em uma escala de comprimento muito maior que
o caminho livre médio das flutuacdes térmicas, de modo que os fluxos turbulentos sdo muito
maiores que os fluxos moleculares (ANSYS, 2019b, p. 78).

Cada modelo de turbuléncia RANS providencia uma abordagem diferente para computar
as tensdes de Reynolds. Os modelos se dividem em duas classes principais: Modelos de Vis-
cosidade Turbulenta (Eddy Viscosity Turbulence Models em inglés) e Modelos de Tensdo de
Reynolds ou RSM (do inglé€s Reynolds Stress Methods).
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3.5.3.1 Modelos de Viscosidade Turbulenta

A hipétese de viscosidade turbulenta sugere que a turbuléncia consiste em pequenos
redemoinhos que se formam e dissipam continuamente. Também, as tensdes de Reynolds sao
consideradas proporcionais aos gradientes médios de velocidade, de maneira andloga a relacdo
entre a tensdo e a deformagdo no fluxo laminar newtoniano. Nessa situacdo, a viscosidade
turbulenta p; deve ser modelada (ANSYS| 2019b, p. 79).

Os modelos x — e pressupdem que a viscosidade turbulenta esteja ligada a energia cinética

e a dissipacao da turbuléncia através da seguinte relacao:

/4,2

p = Cup— (3.36)

Onde x € a energia cinética da turbuléncia, definida como a variancia das flutuacoes
da velocidade, € € a dissipacdo dos redemoinhos turbulentos (a taxa na qual as flutuacdes da
velocidade se dissipam) e C), € a constante do modelo.

Segundo (ANSYS!|2019a, p. 151), o modelo oferece um bom compromisso em termos
de precisao e robustez, além de se provar estdvel, o que o tornou o modelo padrdo da industria.
Embora forneca boas previsdes para muitos casos, um modelo RSM pode ser mais apropriado
para fluxos com mudancas repentinas na taxa de deformacdo, assim como para escoamentos
rotacionais ou sobre superficies curvas.

Para o modelo x — w, a viscosidade da turbuléncia estd ligada a energia cinética da

turbuléncia (k) e a frequéncia (w) turbulenta através da relacao:

R

fe = p— (3.37)
w

Em geral, os modelos de turbuléncia baseados na equacdo € preveem o inicio do descola-
mento do fluxo tardiamente e logo subestimam a quantidade de separacgdo.

O Modelo de Transporte da Tensao de Deformacdo ou SST (do inglés Shear-Stress-
Transport) baseado no k — w foi projetado para fornecer estimativas precisas do inicio e da
quantidade de separacdo de fluxo sob gradiente de pressao adverso. Outra vantagem da formula-
¢do € o tratamento automatico de parede no CFX para calculos com baixo nimero de Reynolds,
que muda automaticamente das fun¢des de parede para uma formulacdo de baixo Reynolds a
medida que a malha é refinada (ANSYS, 2019a, p. 152, 153).
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3.5.3.2 Modelos de Tensao de Reynolds

Em fluxos onde os efeitos de transporte turbulento ou de nao equilibrio sdo importantes,
a suposicao de viscosidade turbulenta ndo é mais vélida e os resultados podem ser imprecisos
(ANSYS, 2019a, p. 153).

Os Modelos de Tensdo de Reynolds ndo usam a hipétese de viscosidade turbulenta ;.
Ao invés disso, uma equacgdo de transporte € resolvida para cada tensdo de Reynolds e para a taxa
de dissipag¢do. Os modelos RSM mostram desempenho preditivo superior em comparag¢ao aos
modelos de viscosidade turbulenta em escoamentos com fluidos rotativos e incluem naturalmente
os efeitos da curvatura das linhas de fluxo, mudangas repentinas na taxa de deformacgdo e
flutuabilidade. Contudo, o aumento do ndmero de equacdes de transporte leva a uma robustez

numérica reduzida e requer maior esforco computacional (ANSYS, 2019b, p. 93).

3.5.4 Modelos de Combustao

A combustdo consiste em um grupo especifico de reacdes quimicas onde combustivel
e oxigénio queimam, em temperatura suficientemente alta, produzindo calor e produtos da
combustdo (MULLINGER; JENKINS| 2008, p. 32).

Ha varios tipos de processos de combustdo: combustao com combustivel gasoso, liquido,
pulverizado, entre outros. Quando o combustivel e o oxidante estdo na fase gasosa, pode-se
dividir o processo em duas categorias: combustdo gasosa pré-misturada e nao pré-misturada.

Na combustdo gasosa ndo pré-misturada, o combustivel e o oxidante entram na zona de
combustdo por jatos diferentes e a chama se posiciona na interface onde as concentragdes sao as
estequiométricas. Esse modo acontece, por exemplo, em um motor de igni¢do por compressao.

A combustdo € dita pré-misturada quando combustivel e oxidante estdo misturados em
nivel molecular antes de adentrar a zona de combustdo. Um motor de igni¢do por centelha é um
exemplo desse caso (KOLLA, 2009).

Os processos de combustdo sdo governados pelas equagdes bésicas de transporte do esco-
amento e transferéncia de calor. Tanto a cinética quimica quanto os processos de difusao fisica
controlam a taxa em que as reagdes de combustdo acontecem. Modelos adicionais sdo responsa-
veis por lidar com a quimica da combustdo e outros subprocessos importantes (VERSTEEG;
MALALASEKERA| 2007, p. 343).

3.5.4.1 Modelo de Flamulas Laminares
No Modelo de Flamulas Laminares (do inglés Laminar Flamelet Model), a chama

resultante de uma combustdo turbulenta € vista como um conjunto de finas camadas dobradas

e enrugadas, denominadas flamulas. Essa abordagem considera que, se as escalas em que as
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reagdes quimicas ocorrem sao muito menores que as escalas turbulentas, combustivel e oxidante
reagem localmente em estruturas unidimensionais normais as interfaces estequiométricas, tal

qual se observa na Figura[9]

Figura 9 — Representacdo do conceito de flimulas laminares

A n

Y

—_—
Ar Flamula
— el >y I Laminar
Combustivel

Interface Estequiométrica

Fonte: Adaptado de |Versteeg e Malalasekeral (2007, p. 389)

Temperatura, densidade e fracdo mdssica das espécies nesse modelo sio funcio da razdo
de mistura (fracdo madssica do jato de combustivel), da sua varidncia e da taxa de dissipacao
escalar (taxa de mistura turbulenta em nivel molecular). Essas propriedades sao tabeladas em
uma biblioteca pré-computada (Biblioteca de Flamulas ou Flamelet Library em inglés) para um
certo nimero de pontos de interesse.

A principal vantagem do modelo é que, embora ele forneca informagdes sobre espécies
minoritdrias, radicais, contabilize flutuagdes turbulentas na composi¢ao da mistura e modele
a extin¢ao da chama em altas taxas de dissipacao escalar, apenas duas equagdes de transporte
adicionais - razdo de mistura e variancia da razio - sdo necessdrias para caracterizar a combustao
independentemente do niimero de espécies. Essas equagdes e a equacdo da taxa de dissipacao
escalar podem ser encontradas em ANSY S| (2019b, p. 279).



4 METODOLOGIA

De acordo com [Lakatos| (2003)), ndo existe ciéncia sem método cientifico € o método
cientifico € a teoria da investigac@o. No intuito de alcancar o objetivo de pesquisa com maior
seguranca e economia, o método hipotético-dedutivo serd utilizado para definir as etapas do
trabalho. A partir do problema especificado e da solug¢do proposta, serdo selecionados os dados a
serem observados e os testes que permitirdo corroborar as hipéteses elencadas.

A metodologia de solugdo do problema é descrita na Figura[I0]e detalhada nas secdes

que se seguem. O ANSYS® CFX® 2019 R3 € utilizado nas solugdes numéricas.

ETAPA 1

........................

Figura 10 — Metodologia de solucéo do problema
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Fonte: Autor (2019)
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Os resultados numéricos da camara de vortice proposta para resolver o problema de
superaquecimento, do qual espera-se certo desempenho térmico e propulsivo, serdo comparados
a solucdo analitica exata obtida por |Vyas, Majdalani e Chiaverini (2003) e desenvolvida no
Apéndice [Al

E importante destacar a nomenclatura utilizada durante o texto para identificar os trés

resultados numéricos comparados aqui:

» Referéncia: geometria, resultados e metodologia provenientes de Fang, Majdalani e Chia+
verini (2004) e Majdalani e Chiaverini| (2017);

* Etapa 1: resultados obtidos ao resolver o problema de referéncia com a nova metodologia
proposta;

* Etapa 2: solucao apds implementadas as alteracdes geométricas com vistas a melhorar o

resfriamento da camara;
4.1 ANALISE DO PROBLEMA DE REFERENCIA

Buscando-se embasar a metodologia de solu¢cdo numérica em estudos anteriores ex-
perimentalmente validados, a simulacdo do modelo de camara de vértice proposto por |[Fang.
Majdalani e Chiaverini (2004) ¢ tida como referéncia. O modelo é reproduzido na Figura[IT] na

qual a linha AA’ sinaliza a divisdo da camara em duas regioes.

Figura 11 — Geometria de referéncia

D@.111 GOX
(INJETOR) REGIAO I
$ilz2 ﬂ1 De.102 GH2
!
|
L2.0 + D2.0 *
| De.111 GOX
i (INJETOR)
« 4o 4+ 0.125
s BOCAL
R0.25 (PARTE CONVERGENTE)
—————————————————————————————— AAJ
GARGANTA DO BOCAL  pre1io 1T
0.1
BOCAL

(PARTE DIVERGENTE)

Fonte: Adaptado de |Fang, Majdalani e Chiaverini|(2004)



No estudo de referéncia a solu¢c@o do problema € dividida em duas simulagdes:
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1. Escoamento incompressivel na cdmara e secdo convergente do bocal (Regido I, acima da

linha AA’);

2. Escoamento compressivel na secao divergente do bocal e zona de influéncia subsequente
(Regido II, abaixo da linha AA”).

Apenas a Regido I, da primeira simulacio, e a se¢do reta do bocal (em vermelho na Figura

[[T) serdo modeladas aqui. O objetivo primordial do presente trabalho é examinar o resfriamento

da camara de combustio, logo, o desempenho propulsivo, o qual seria investigado na segunda

simulacdo, serd analisado somente de forma qualitativa.

42 SOLUCAO NUMERICA

Para cada etapa, a mesma metodologia de solugio numérica serd empregada (Figura[12)).

Figura 12 — Metodologia de solu¢cdo numérica
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Fonte: Autor (2019)

O Quadro [I] abaixo mostra as principais diferencas entre a metodologia de solugdo

numérica da referéncia e a metodologia escolhida. As motivagcdes que levaram a essas escolhas

serdo explicadas em maior detalhe nas secoes indicadas na ultima coluna.
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Quadro 1 — Diferengas entre a metodologia de referéncia e a metodologia do autor

Caracteristica Referéncia Autor Motivacoes
. . Camara de combustao,
. Camara de combustao, -
Regides se¢do convergente segdo convergente Secao|.2.1
Modeladas ¢ £ do bocal e se¢do Gao .2
do bocal
reta da garganta

Compressibilidade Incompressivel Compressivel Secao4.2.5
Modelo de Turbuléncia K—¢€ BSL-RSM Secao4.2.8

Condi¢do de Contorno Outflow Supersonic ~
na Saida no FLUENT no CFX Secod.2.4

Fonte: Autor (2019)

Para cada geometria, trés simulacdes com uma combinagdo diferente de modelo de

turbuléncia e esquema de adveccdo, como mostra a Figura[I2] serdo executadas. O dominio

computacional, a discretizagdo, as condi¢des de contorno e os fluidos sdo mantidos os mesmos.

4.2.1 Especificacao do Problema

4.2.1.1

Geometria da Etapa 1

A geometria escolhida para modelar a primeira etapa, descrita na Figura[I3] diverge da

geometria de referéncia (Figura[IT)) no fato de que a secdo cilindrica da garganta foi adicionada

a modelagem da camara. Ainda que com 0.1 polegada de comprimento, a secao reta permite o

desenvolvimento dos perfis de velocidade, pressdo e temperatura apos a aceleraciao dos gases na

parte convergente do bocal, permitindo uma condi¢@o de contorno mais robusta na saida.

Figura 13 — Geometria da Etapa 1

D@.111 GOX
(INJETOR)
0.125 Ill D0.102 GH2
!
|
120 | 2.0 ’
| De.111 GOX
! (INJETOR)
i _({_1_ . 065 _] 80,125
- F 0.1
R0.25 GARGANTA
DO BOCAL

Fonte: Adaptado de Fang, Majdalani e Chiaverini| (2004)
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A camara de combustdo consiste em um tubo cilindrico de 2 polegadas de didmetro e
igual comprimento. O tampo superior é arrendondado com raio de 0.25 polegadas, possui 4
entradas de combustivel dispostas radialmente e uma entrada de oxidante centrada no eixo do
cilindro. Na placa inferior estdo presentes quatro entradas de oxidante e a entrada do bocal, o
qual possui uma garganta de 0.5 polegadas.

Gas oxigénio (GOX) serd utilizado como oxidante e injetado a uma temperatura de 363K
e 120m/s de velocidade, enquanto o gas hidrogénio (GH2) € o combustivel, injetado a 366K
e 477m/s. A razdo da mistura oxidante-combustivel, em massa, € de 6:1, enquanto a razdo de
equivaléncia estequiométrica estd em 1.33. Os diametros dos injetores de oxidante e combustivel

sao de 0.111 e 0.102 polegadas respectivamente.
4.2.1.2 Geometria da Etapa 2

As alteracdes na geometria da camara sdo feitas para encontrar uma configuragdo de
injecao de combustivel e oxidante que possibilite o resfriamento completo da cdmara de vértice.
A geometria da Etapa 2 € visivel na Figura As modificagdes visam estender o
resfriamento de filme no tampo superior da camara. Para tal, os cantos vivos do injetor central de
oxigénio foram arredondados em 0.1 polegada com o intuito de dispersar o jato na extensao do

prato e os injetores de hidrogénio foram elevados para as proximidades do topo.

Figura 14 — Geometria da Etapa 2
0,061in J:L/—R0,0gﬂin

T o
O <310
- Lo 106in 0.100in
f :i_; f

Fonte: Autor (2019)

Embora a segunda etapa foque na andlise das mudancas dispostas na Figura[I4] outras

alteragcdes sdo examinadas tendo em vista a necessidade de resfriamento das paredes do bocal:

* Injecdo de oxidante na porcdo convergente do bocal;
* Ampliagdo do didmetro de entrada do bocal para coincidir com o didmetro da camara;

* Adicdo de resfriamento regenerativo na por¢do inferior do motor;
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Os campos de velocidade, temperatura, pressao, as fracdes massicas das espécies ao

longo da camara e a posicao de separacdo dos vértices sdo as varidveis a serem investigadas.
4.2.2 Dominio Computacional

Na Figura[I3]é possivel observar o dominio computacional do problema construido no

software ANSYS® SpaceClaim®. O dominio da Etapa 2 é concebido da mesma forma.

Figura 15 — Dominio computacional da Etapa 1

Fonte: Autor (2019)

Os 4 injetores de oxigénio na parte inferior foram afastados 0.05 polegadas do didmetro
interno da camara devido aos angulos severos que seriam criados de outra forma. Essa alteracdo
visa aumentar a qualidade da malha nessa regido e € pratica comum na modelagem de problemas
com singularidades geométricas. A incidéncia do jato imediante anterior (no sentido anti-horario)

no fluxo de cada injetor torna pequena a influéncia da modificacdo no resultado final.
4.2.3 Discretizacao

Resultados preliminares foram obtidos com parametros basicos de simulag¢do e permitiram
identificar as areas onde seriam necessarias uma maior densidade de elementos, notadamente, as
areas proximas aos injetores, as paredes, ao centro da camara e ao bocal de saida dos gases.

Uma malha predominantemente tetraédrica foi o caminho escolhido por permitir maior
agilidade e flexibilidade na discretizagdo. Um estudo da malha (Figura[I6) foi realizado sob as
varidveis de interesse, especificamente a temperatura maxima na camara de combustao 7. ;.4 €

a velocidade média na saida V ;,.q, ponderada pelo fluxo de massa.
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Figura 16 — Estudo da malha

Tc,max Vs,med
3404 985
3400 980
k//”"‘./l. 975
3396
970
3392
965
3388 960
3384 955 L
50000 110000 130.000 150,000 170.000 190.000 90000 110000 120.000 150000 170.000 190.000
(a) Temperatura maxima (b) Velocidade média na saida

Fonte: Autor (2019)

Nota-se que a temperatura maxima muda pouco e se aproxima de 3400K até o dltimo
refino da malha. O mesmo acontece com a velocidade média na saida. O comportamento
assintdtico das curvas sugere que um refino adicional aumentaria o custo computacional e traria
poucas variagdes no campo de escoamento, indicando que os resultados sdo satisfatérios para o
fendmeno analisado. A malha mais fina € entdo escolhida por retratar com maior detalhe o perfil
das velocidades no centro da cAmara.

A malha final foi gerada pelo software ANSYS® Meshing™ com um total de 831211
elementos lineares e 190653 nds na geometria da Etapa 1, dentro do limite da versdo educacional
(512000 nés). E composta em sua maioria de tetraedros, com camadas de prismas junto as

paredes do dominio e pirdmides em algumas zonas de transi¢do, como mostra a Figura[I7]

Figura 17 — Malha em perspectiva e secdo transversal

Fonte: Autor (2019)
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Préximo as paredes da cdimara uma maior concentracao de elementos € necessdria para
resolver a condicao de ndo-deslizamento e os efeitos da camada limite. A altura do primeiro
elemento prismatico em todas as partes € tal que a distincia adimensional das paredes (y),
como definida em ANSYS| (20194, p. 179)), se mantenha menor 200. Essa é uma solucao de
compromisso entre precisdo, custo computacional e qualidade de malha nas regides onde os
angulos sdo severos. Por fim, uma taxa de crescimento moderada € aplicada na camada de
inflagd@o para alcancar volumes semelhantes entre a camada e o interior da cAmara.

A malha da geometria da Etapa 2 apresenta controles de tamanho e influéncia idénticos

aqueles da malha da Etapa 1, contabilizando um total de 863064 elementos e 199354 nos.
4.2.4 Condicoes de Contorno

As condicdes de contorno foram impostas nas entradas dos injetores, na saida do bocal
e nas paredes da cdmara. Em todos os injetores de oxigénio, uma velocidade de entrada de
120m/s foi definida na direcdo normal a secdo transversal, a uma temperatura de 363K, com uma
intensidade de turbuléncia de 4,73%. Para os injetores de hidrogénio, a velocidade de entrada é
de 477m/s, a uma temperatura de 366K e intensidade de turbuléncia 5,05%, como indicado por
Majdalani e Chiaverini| (2017).

Nos estudos de Majdalani e Chiaverini| (2017), uma condi¢do conhecida como Descarga
(do inglés Outflow) € utilizada no FLUENT, a qual ndo tem equivalente no CFX. Ao selecionar
essa condi¢do, nenhum dado € necessdrio na saida pois o software extrapola as informagdes
necesséarias do interior do escoamento, empregando como condi¢do de contorno um fluxo de
difusdo zero na direcao normal a saida e uma correcao no balanco geral de massa, segundo
ANSYS|(2019c| p. 963). Essa condicao € utilizada em escoamentos incompressiveis e totalmente
desenvolvidos na saida, que ndo € o caso da saida do bocal modelado aqui.

Ao invés disso, a condi¢ao Supersdnica (do inglés Supersonic) foi escolhida no CFX.
Para uma saida supersdnica no CFX, ndo € necessdria a especificacdo de nenhum valor. Todos os
valores das varidveis dependentes sdo extrapolados do fluxo a montante, semelhantemente ao
FLUENT, mas a restricdo de gradiente constante nao € imposta (ANSYS, 20194, p. 93).

Pouca informacao estd disponivel sobre a implementacdo da condicdo de contorno
supersonica no programa, mas /ANSY S (2019a)) adverte que, se o escoamento nessa fronteira
nao for completamente supersonico, o solucionador numérico pode falhar em convergir ou até
mesmo divergir. De fato, ndo foi possivel reduzir o erro do momento na dire¢io z abaixo de 1074,
pois os residuais ainda se mantém altos na regido imediatamente acima da saida. Para confirmar
os resultados atingidos, a condi¢do de contorno supersonica na saida foi trocada para a pressao
estdtica média obtida. Com a altera¢do, um residual da ordem de 10~° pdde ser alcangado em
todas as equacdes de momento. Feito isso, as varidveis de interesse monitoradas apresentaram

pouca variagdo, corroborando o uso da condi¢do de cotorno supersonica.
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Todas as demais superficies foram definidas como paredes adiabéticas e aplicadas condi-
coes de nao-deslizamento. As paredes foram consideradas hidraulicamente lisas para as simula-
coes que se seguem. Para o CFX isso significa dizer que os tratamentos dos perfis de velocidade
junto as paredes, adotados pelos modelos de turbuléncia, podem ser utilizados diretamente sem a

necessidade de corre¢des decorrentes dos efeitos da rugosidade (ANSYS, 2019b, p. 132).
4.2.5 Fluidos

Os fluidos especificados nos problemas podem ser modelados de diversas maneiras que
afetardo diretamente nos modelos de transferéncia de energia e combustdo. O hidrogénio e o
oxigénio foram modelados como gases ideais com calor especifico varidvel no formato da NASA,
que aplica polindmios de quarto grau em dois intervalos distintos de temperatura para obter os
valores de ¢, e ¢,, ao passo que as demais propriedades dos materiais sdo mantidas constantes. A
mesma modelagem foi utilizada para os fluidos resultantes das reacdes de combustao.

Dada a condi¢do de escoamento supersdnico na garganta de um bocal convergente-
divergente, o perfil de velocidades deve se aproximar de Mach 1 na garganta para que os gases
sejam expandidos na por¢do divergente subsequente. Para um nimero de Mach maior que 0.3,
os erros da assungdo de escoamento incompressivel superam 5% como mostrado na Seg¢ao [3.3.2]

Dessa forma, todas as simulagdes utilizam fluidos compressiveis.
4.2.6 Flutuabilidade

Alguns dos fendmenos fisicos importantes no escoamento do vértice bidirecional advém
da presenca de variacdes na densidade do fluido na camara. Os altos gradientes de temperatura
ocasionam variacOes na densidade e a consequente ocorréncia de convecc¢ao natural. Outro tipo
de conveccdo, conhecida como conveccao mista, decorre das variacdes na pressao e das forcas
de empuxo.

Apesar do custo computacional, é necessario modelar corretamente no software os efeitos
da flutuabilidade nos campos de velocidade e nos modelos de turbuléncia. Nas equacdes de

momento, um termo de geragao (Sispu0y) € adicionado para contabilizar o fendmeno:

SM,buoy = ()0 - pref) g (41)

A densidade de referéncia p,.s € pardmetro necessario e foi refinada iterativamente de
acordo com a maior e a menor densidade em cada simulagdo, chegando a um valor final de
4kg/m3.
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4.2.7 Escoamento de 1* Ordem x — w

Para inicializar as simulagdes subsequentes com valores aproximados do campo de
velocidades ao longo da camara, uma simulagdo reativa utilizando o modelo de turbuléncia x — w
foi realizada. O modelo x — w foi escolhido pois 0 modelo final desejado (BSL-RSM) também ¢
baseado na equacdo da frequéncia turbulenta (w), facilitando assim a inicializag¢@o dos resultados.
Uma vez que os modelos de viscosidade turbulenta podem ser insensiveis as curvaturas das
linhas de fluxo, os resultados finais utilizando Modelos de Tensdao de Reynolds.

A solugdo de um sistema turbulento em combustdao sem valores iniciais adequados pode
divergir logo nas primeiras iteragdes. Logo, um controle dindmico inicializa o dominio com o
Modelo de Turbuléncia Sem Equacdes ou Zero Equation Turbulence Model em inglés, mais
simples e robusto para as primeiras iteracdes. Apods isso, o0 modelo de turbuléncia kK — w é
executado e assim procede até o final da etapa utilizando um fator de correcdo de curvatura para
melhores aproximacdes.

Em virtude do nimero de Mach préximo a saida do bocal ultrapassar 0.3, a transferéncia
de energia utilizou as equagdes de Energia Total, que modelam o transporte de entalpia e
incluem os efeitos da energia cinética. O controle da compressibilidade em altas velocidades foi
acionado no CFX, ajustando os fatores de relaxamento da solugdo para lidar com os gradientes
préximos ao bocal de exaustao. Os efeitos da producdo e da dissipacdo da flutuabilidade também
foram levados em conta na simulacdo. Esses controles foram mantido durante todas as fases
subsequentes.

Uma mistura de composi¢@o varidvel ideal foi criada para o Hy e o O,. Como aponta
ANSYS| (20194, p. 25), assumindo que os componentes estdo misturado a nivel molecular na
maior parte da camara, que compartilham da mesma velocidade média, campo de pressao, campo
de temperatura e que a transferéncia de massa se da por convec¢ao e difusdo, o escoamento pode
ser caracterizado como monofésico e multicomponente. Em um escoamento desse tipo, cada
componente pode ter propriedades distintas e o algoritmo interno ird calcular as médias para
cada volume de controle. Em uma mistura ideal essa média é ponderada de acordo com a fragdo
massica de cada elemento.

O modelo de combustdo apresentado nos estudos de Fang, Majdalani e Chiaverini (2004)
€ 0 Modelo de Flamulas Laminares, em conjunto com as Fun¢des de Densidade de Probabilidade
ou PDF (do inglés Probability Density Function). Uma biblioteca foi gerada a partir das condicdes
de temperatura e pressao dos reagentes, contendo as fragdes massicas médias de cada espécie
considerada (H, Hy, H,O, HyO5, HO9, O, O, e OH) em fungdo da razdo de mistura, variancia

da razdo e taxa de dissipacdo escalar.
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4.2.8 Escoamento de 12 Ordem RSM

Para capturar a anisotropia do campo de turbuléncia causada pelo escoamento rotacional,
0 Modelo de Tensao de Reynolds ou RSM (do inglés Reynolds Stress Method) foi aplicado como
modelo de turbuléncia. Especificamente, o modelo Baseline Reynolds Stress Method (BSL-
RSM), baseado no modelo BSL x — w, foi escolhido devido ao uso da equagdo da frequéncia
turbulenta (w) no tratamento automadtico de parede, que oferece uma previsao mais precisa da
separagdo do fluxo e é recomendado por ANSYS|(2019a, p. 153) para escoamentos delimitados

por paredes.
4.2.9 Escoamento de 2? Ordem RSM

O uso de um esquema de advec¢do de 1* ordem apresenta erros de discretizacado, co-
nhecidos como erros de difusdo numérica, que tendem a suavizar gradientes mais severos. Por
esse motivo, uma aproximacdo de 2* ordem, embora menos robusta, é recomendada para obter
resultados finais (ANSYS, [2019a, p. 496).

A influéncia das condic¢des inicias € ainda maior nas aproximacdes de 2* ordem. Para
melhorar a inicializacdo da aproximacao de 2* ordem, uma simulacdo intermedidria é executada
empregando um Fator de Mesclagem de 0.5 (ou Blend Factor em inglés), que adiciona igualmente
as contribuicdes das aproximacgdes de 1* ordem e 2* ordem na solu¢do. Junto com os fatores de

relaxamento adequados, a simulacdo de 2* é executada com 0s novos valores iniciais.
4.2.10 Critérios de Convergéncia

Objetivando a convergéncia das simulacdes balanceando precisao e custo computacional,

as simulacdes sdo executadas até que sejam atingidos os seguintes critérios:

1. Residuos normalizados, vide ANSYS| (20194, p. 502), menores que 10™%;
2. Desbalanco global (do inglés Global Imbalance) menor que 1%;

3. Fluxo de massa estabilizado na saida.

Segundo ANSYS|(2019al p. 502), apesar de representar uma convergéncia relativamente
fraca, residuos menores que 10~* sdo suficientes para obter entendimento qualitativos do es-
coamento e podem ser suficientes para muitas aplicacdes de engenharia. Residuos superiores
foram eleitos por Fang e Majdalani (2003) enquanto Fang, Majdalani e Chiaverini| (2004) obteve

residuos similares para uma aproximagdo de 2° ordem.
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5 RESULTADOS E DISCUSSAO

A melhor simulag@o convergida nas duas etapas empregou uma aproximacao de 1* ordem
com o modelo BSL-RSM. Nio foi possivel convergir com uma aproximagdo de 2* ordem
utilizando o mesmo modelo de turbuléncia. Gradientes severos de temperatura proximos aos
injetores sdo responsaveis pelos maiores residuos no dominio computacional, mantendo um dos
critérios de convergéncia, o desbalanco global, maior que 1% nas equagdes de conservagdo da

energia.
5.1 ETAPA 1

As linhas de corrente dispostas na Figura[[§]demonstram a presenca do vortice externo e
do vértice interno na cdmara de combustdo. A fragao massica de H,O é maior no vértice interno,

sugerindo que a queima ocorre predominantemente nessa regiao.

Figura 18 — Linhas de corrente da Etapa 1 coloridas pela fragdo massica de HoO

Fragdo Massica de H20
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Fonte: Autor (2019)

O sistema de coordenadas € tal que a origem estd no centro do prato inferior e z coincide
com o eixo de rotagdo. A Figura@ mostra a distribui¢do da velocidade axial (V) em linhas ao
longo da cAmara, onde e z/I € a distancia axial adimensional.

Da solug¢do analitica:

V, = —2mz* cos(mr*?) (5.1)
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Figura 19 — Gréfico da velocidade axial no plano XZ para a Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

Observa-se que, pela solucdo analitica, a velocidade axial decresceria linearmente com
z* para um mesmo raio r*. Na solu¢do numérica, o comportamento € distorcido no centro do
vortice interno (V, < 0) devido a injecdo axial de oxigénio. Para o vortice externo, V, > 0,
a previsdo também nio se confirma em z/l = 0.25 devido a turbuléncia gerada pela inje¢ao
de oxigénio e aos efeitos da flutuabilidade no fluido. A Figura 20| retrata o aumento da forca
de empuxo na direcdo axial para x = 0.98:n. Ainda, as mudancas abruptas acima do eixo da

abscissas na Figura|l9|se devem a uma resolu¢do pobre da malha junto as paredes da camara.

Figura 20 — Gréfico das for¢as de empuxo na dire¢do z para a Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

O perfil de velocidades axial obtido difere daquele encontrado pela referéncia (Figura[21)),
em especial em z /] = 0.25. A diferenca se deve principalmente ao fato de que um escoamento
incompressivel com modelo de turbuléncia x — ¢ € utilizado para obter os resultados em Fang,
Majdalani e Chiaverini (2004). O mesmo autor em |Fang e Majdalani (2003) reconhece que a
aplicacdo de um modelo RSM pode ser mais adequada para obter os resultados finais da VCCW.
Ademais, a hipdtese de escoamento incompressivel se tornaria uma aproximacao cada vez menos

apropriada com o aumento do nimero de Mach.
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Figura 21 — Gréfico da velocidade axial obtido por Fang, Majdalani e Chiaverini| (12004I)
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Fonte: [Fang, Majdalani e Chiaverini| (2004)

Entre o vértice interno e o vortice externo hd uma regido de inversdo de fluxo onde a
velocidade axial € zero, chamada de manta (Figura[22(a)), que é uma das principais caracteristicas
do escoamento de um vértice bidirecional. Sua posi¢do varia ao longo da cdmara, como € possivel
observar na Figura22(b)] As regides onde a posi¢do da manta ¢ incerta (préximo ao prato superior

e inferior) foram omitidas na Figura 22(b)]

Figura 22 — Manta de separacio dos vortices na Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

De acordo com a solugdo analitica desenvolvida no Apéndice [A] a posigdo tedrica da

manta é dada por:

af = — =0.707 (5.2)

5~
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Os valores obtidos aqui variam de 0.704 a 0.991 com valor médio de 0.833, calculado
de acordo com o representado em [22(b)] Esse valor pode ser comparado com o valor de 0.789
obtido em [Fang, Majdalani e Chiaverini| (2004).

Na diregdo tangencial, a distribuigio de velocidades (Figura[23) mostra a presenga de um
vortice forgado na regido central (|z| < 0.35) enquanto um vértice livre se desenvolve na zona

mais externa. Os perfis estdo em boa concordincia com os resultados de referéncia.

Figura 23 — Gréfico da velocidade tangencial no plano XZ para a Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

A pequena variac@o de Vjy com z/I na regido central mostra que a hipétese de conservagédo
do momento angular (0V,/0z = 0), utilizada na solucéo analitica, ¢ melhor observada préximo

ao nucleo. Pela soluc¢do analitica:
Vo = — (5.3)

O comportamento da solugdo analitica é similar a zona mais externa devido a pequena
influéncia dos efeitos viscosos. No entanto, a hipdtese de um vortice livre se torna invéalida
perto do nucleo do vértice, onde os efeitos da viscosidade se tornam importantes (FANG;
MAJDALANI; CHIAVERINI, 2004).

A distribuicdo da velocidade radial encontrada também se assemelha aos resultados de
referéncia. Na Figura [24|uma velocidade radial predominantemente negativa indica que o fluxo
sempre estd cruzando do vortice externo para o vortice interno nessas regides, aspecto essencial
para o resfriamento de filme. O contrdrio acontece na porg¢do inferior da cAmara (z/l = 0.25)
préximo as paredes e no nicleo do vortice, onde a recirculagio na direcdo radial positiva permite
que o oxigénio injetado no tampo superior (Figura[I4) se misture a zona de combustao.

A velocidade radial teérica é dada por:

§ sin (7rr*?)

Vi=——7Ff (5.4)

r*
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Figura 24 — Gréfico da velocidade radial no plano XZ para a Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

Conforme |Vyas, Majdalani e Chiaverini (2003)), nesse caso V;. ndo depende de z € o
raio onde a transferéncia é maxima € encontrado derivando a expressdo acima em relagio a 6,
obtendo 7,,.. = 0.609. Aqui e nos resultados de referéncia, a distribuicao radial nao concorda
com os resultados analiticos. O r,,,, encontrado esta entre 0.35 e 0.40.

A pressdo estdtica absoluta na camara, plotada na Figura[25] varia pouco na diregdo axial
aproximando-se da pressdo média experimental de 1.035MPa obtida por Chiaverini et al. (2003).
Uma média volumétrica no dominio resulta em uma pressao estatica média de 1.039MPa para

essa simulacao.

Figura 25 — Gréfico da pressao estdtica absoluta no plano XZ para a Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

No tampo superior, a pressao € mais alta devido as reacdes de combustdo que ocorrem
nessa regido. Também, nota-se que a variacdo da pressao nessa drea estd em consonancia com a

solucdo analitica:

1
2r*2

12

Ap* (5.5)

Assim como a pressdo interna da camara, as pressoes obtidas nos injetores e na saida
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do bocal também sdo resultados implicitos da simula¢do. Em Majdalani e Chiaverini (2017)),

a pressao na entrada dos injetores € 10% maior que a pressao média da cAmara. Ao mesmo

tempo, a pressdo estitica média na saida é 14,4% menor. A Tabela[l| descreve a pressdo total nos

injetores, a pressao estatica na saida e as variagdes em relag@o a pressao média de 1.039MPa. A

pressdo foi tomada também no inicio da secdo reta da garganta (z = —0.25¢n) para que fosse

possivel a comparagdo com os estudos de referéncia.

Tabela 1 — Variag@o da pressdo nas entradas e saida da camara

em relagdo a pressdo média

Local Pressdo (MPa)  Variagdo (%)
Injetor GOX Superior 1.116 +7.80
Injetores GOX Inferiores 1.121 +10.80
Injetores GH2 1.122 +8.34
Saida (z =-0.25 in) 0.822 -20.05
Saida (z =-0.35 in) 0.816 -21.06

Fonte: Autor (2019)

A Figura[26| confirma a hipétese de que o perfil de pressdo apés a se¢do reta do bocal

(Figura26(b)) ¢ significativamente melhor desenvolvido que o anterior (Figura 26(a)).

Pressao
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0.826
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[MPa]

(a) z = —0.25in

Figura 26 — Contornos de pressdo no inicio e no fim da secio reta do bocal
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Fonte: Autor (2019)

Pela condi¢d@o de escoamento supersdnico de um bocal convergente-divergente, o perfil de

velocidades deveria se aproximar de Mach 1 na garganta para que os gases fossem expandidos na

porcdo divergente subsequente, o que ndo acontece na simulagao (Figura[27). Segundo

¢ Chiaverini| (2017)) um escoamento rotacional que dissipa calor pode distorcer essa condigdo de

forma que a superficie sdnica se estenda pela por¢ao divergente do bocal, ndo incluida nessa

simulacao.
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Figura 27 — Numero de Mach no plano XZ para a Etapa 1
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Fonte: Autor (2019)

5.2 ETAPA2

Nas simulagdes da Etapa 2, os perfis de velocidade e pressdo obtidos foram semelhantes
aos da Etapa 1, enquanto a distribuicdo de temperatura e fracio mdssica das espécies evidenciam
as consequéncias das alteracdes. A Figura [28] mostra os contornos de temperatura nas duas

etapas.

Figura 28 — Temperatura no plano XZ da camara nas Etapas 1 e 2
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(a) Etapa 1 (b) Etapa 2
Fonte: Autor (2019)
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As temperaturas maximas de 3399K na Etapa 1 e 3401K na Etapa 2 estdo em concordan-

cia com o valor de 3400K encontrado por|[Fang, Majdalani e Chiaverini (2004). Como esperado

para essa configuracdo, o prato superior e o bocal apresentam as temperaturas mais criticas. Nao
obstante, as modificagdes realizadas permitem que o fluxo mais frio do combustivel (366K) escoe
diretamente sobre a superficie do prato, onde a temperatura de chama pode chegar a 3400K. De
maneira similar, o oxidante admitido a 363K ¢ difundido ao arredondar o injetor de oxigénio

central. Uma vista superior do prato nas duas etapas estd disponivel na Figura[29]

Figura 29 — Temperatura no prato superior nas Etapas 1 e 2
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Fonte: Autor (2019)

A menor temperatura adjacente as paredes, junto a fracdo massica de O, na cadmara

(Figura [30(a)), confirma a ocorréncia de resfriamento de filme pelo escoamento em vértice

do oxidante. De acordo com Fang, Majdalani e Chiaverini (2004)), a fracdo de oxigénio nao-

consumida na saida decorre da alta velocidade no injetor central. A por¢do de hidrogénio
ndo-queimado também € caracteristico de uma reacdo rica em combustivel.

O desempenho da nova configuragdo pode ser analisado qualitativamente pela fracao
madssica de hidrogénio e pelas propriedades do escoamento na saida. A queima completa do

hidrogénio € dada por:
2H; 4+ Oy — 2H,0 (5.6)
A distribuigdo do vapor de d4gua na cimara nas duas etapas é apresentada na Figura [31]

Observa-se que, embora a queima no nuicleo do vortice seja atrasada na Etapa 2, as fragdes de

H, na saida sdo parecidas.
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Figura 30 — Fracdo mdssica de O2 e Hy no plano XZ na Etapa 2
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Fonte: Autor (2019)

Figura 31 — Fracdo massica de HoO no plano XZ nas Etapas 1 e 2
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Fonte: Autor (2019)

comparadas na Tabela [2] H4 pouca variagdo nas propriedades e, portanto, um desempenho

similar € esperado nas duas configuracdes. Os resultados experimentais de Chiaverini et al.|

(2003)) mostram que nessas condigdes o motor foguete é capaz de produzir 351bf ou 155,7N de

€mpuxo.
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Tabela 2 — Propriedades do escoamento na saida
para as Etapas 1 e 2

Propriedade Etapa1l Etapa?2
Velocidade Axial (m/s) -935 -926
Nuamero de Mach 0.613 0.607
Temperatura (K) 3187 3181

Fracdo Mdssicade HoO  0.790 0.789
Pressdo Estatica (MPa) 0.816 0.820

Fonte: Autor (2019)

Por ora, o bocal continua a receber todos os esfor¢os térmicos provenientes da combus-
tao. Em meio as tentativas de resolver o problema, a injecao de oxigénio € disposta na parte
convergente do bocal com a amplia¢do do didmetro de entrada do mesmo, como mostra a Figura
Apenas as modificagdes em relacdo a geometria da Etapa 1 sdo mostradas na Figura [32(a)]
enquanto na Figura[32(b)|é destacada a alteragdo relativa a Figura[32(a)|

Figura 32 — Resfriamento do bocal com injec@o na parte convergente

H H
g ——— e o——
| |
! |
! |
| |
! |
| |
I |
| |
— |
| 60° |
+ | 4 ‘ }
. n | 0,433in |
7 i 0,068in
(a) Injecdo préxima a garganta (b) Injecdo préxima a secdo cilindrica

Fonte: Autor (2019)

As modificac¢des foram escolhidas partindo da suposi¢do que a criagdo de um vortice a
partir do bocal garantiria o resfriamento de filme em direcao ao tampo superior, enquanto que
com o aumento da entrada do bocal, parte do oxigénio fluiria sem reagir para resfriar a garganta.

Todavia, as hipéteses ndo se confirmaram com as condi¢cdes de contorno testadas. A
velocidade do fluxo descendente do vortice interno € muito maior que a velocidade de injec@o
do oxidante, o que faz com que o oxigénio seja arrastado para fora antes de escoar em direcao
ao prato superior. Para a amplia¢do do diametro de entrada do bocal, os resultados qualitativos
mostram que a parcela de oxigénio a qual flui diretamente para a saida reage em sua maior parte

com a fracdo de combustivel ndo queimada e as vantagens térmicas tornam-se insuficientes.
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Caso o bocal seja fabricado em material de boa condutividade térmica, € possivel agregar

o conceito de VCCW com resfriamento regenerativo, proposto por Chiaverini et al.|(2002). O

modelo da cdmara com a adi¢@o do resfriamento regenerativo é mostrado na Figura [33]

Figura 33 — Modelo da camara de vértice com resfriamento regenerativo

Fluido

Resfriamento
Regenerativo

Fonte: Autor (2019)

Resultados preliminares foram obtidos modelando a transferéncia de calor através de
paredes de aco de 0.1 polegada e definindo uma condicao de contorno adiabdtica nas superficies

mais externas (Figura [34)).

Figura 34 — Resultados preliminares da camara de vortice com resfriamento regenerativo

Temperatura Temperatura
3389 3389

3086
2782
2479
2176
1873
1570
1287
964
661
358

(a) Linhas de corrente (b) Temperatura

Fonte: Autor (2019)
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Na simulacgdo, a temperatura do bocal se aproxima da temperatura das demais regides
com a adicao do resfriamento regenerativo. Em que pese a modelagem do problema deva ser
melhor investigada, os resultados indicam que um motor foguete totalmente resfriado por vortice
bidirecional € possivel.

Como aponta Fang, Majdalani e Chiaverini (2004), apesar das temperaturas nas paredes
nas simulagdes alcancarem valores proibitivos, o0 motor na prética é operado durante alguns
segundos e as temperaturas de parede nunca atingirdo os valores estimados em regime permanente
com paredes adiabaticas. |Chiaverini et al.| (2002) mostrou que temperaturas da ordem de 100°C

podem ser mantidas a uma pressao de até 400 psia em uma camara de vértice.
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6 CONCLUSOES

As simulagdes computacionais de um motor foguete a propelente liquido resfriado por
vortice bidirecional mostram que é possivel diminuir os esfor¢os térmicos na estrutura de um
motor foguete através da disposicao estratégica dos injetores de propelente. O resfriamento das
paredes da camara de vortice proposta por |Fang, Majdalani e Chiaverini (2004), a VCCW, foi
reproduzido encontrando resultados coerentes para um escoamento compressivel com modelo
de turbuléncia RSM.

Aproximando os injetores de hidrogénio do topo da camara e arredondando o injetor
de oxigénio central, uma diminuicao satisfatdria da temperatura nessa regido foi encontrada. O
ganho térmico decorrente da modificagdo nao altera o desempenho do motor. A flexibilidade na
escolha do material e a diminui¢do de custo decorrente faz com que essa solucao seja vantajosa
em foguetes amadores.

O bocal ndo pode ser resfriado pelo filme de oxigénio em nenhuma das configuracdes
testadas. Entretanto, resultados preliminares indicam que a adi¢do de resfriamento regenerativo

no bocal da camara de vértice € capaz de viabilizar o resfriamento completo do motor foguete.

6.1 TRABALHOS FUTUROS

A investigag¢do mais detalhada do modelo de camara de vortice com resfriamento regene-
rativo se faz necessdria e ja foi iniciada. Outros topicos devem ser trabalhados no futuro visando

obter um modelo confidavel de motor totalmente resfriado:

1. Otimizagdo da malha nas regides de maior importancia;

2. Simulacdo em regime transiente da ciAmara de vortice;

3. Modelagem e simulagdo do escoamento na por¢ao divergente do bocal com os dados
obtido;

4. Prototipacdo da camara de vortice em impressora 3D com baixas pressdes e propelentes

liquidos utilizados em foguetes amadores.
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APENDICE A - SOLUCAO ANALITICA
A.1 CONSIDERACOES

Para se obter a solucdo analitica, tal qual em |Vyas, Majdalani e Chiaverini (2003)), serdo

feitas as seguintes consideragdes:

. Regime permanente;

. Fluido incompressivel;

1
2
3. Efeitos viscosos despreziveis;
4. Escoamento rotacional;

5

. Axissimétrico.
A.2 EQUACOES GOVERNANTES

Na sua forma vetorial, a equagdo de conservacdo da massa para um escoamento incom-

pressivel é:
V-V =0 (A.1)

Em coordenadas cilindricas, tem-se que V' = V,7 4+ V0 + V.2 e a equagdo acima se

€SCreve como::

18(7"‘/;)_'_18‘/9 ov,
r  Or r 00 0z

0 (A.2)

Dado que o escoamento € incompressivel e sem atrito, as equacdes de Navier-Stokes se

reduzem a equacdo de Euler:

DV
| =p73-V A3
p ( Di ) pg D (A.3)
A derivada material da velocidade, DV / Dt, pode ser escrita como:

= 4V.VV (A.4)

Desprezando os efeitos do campo gravitacional, reconhecendo que v /ot =0 em e
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substituindo em[A.3] tem-se:
p(V-VV)=—Vp (A.5)

Que pode ser decomposta em cada uma das direcdes:

(1 2 02)
A simetria do escoamento rotacional em torno do eixo garante que:
8%:8%_8‘4_@_0 (A.9)

00 o0 00 00

Na auséncia de atrito com as paredes e entre as camadas do fluido, 0 momento angular se

conserva na direcao axial, logo:

% =0 (A.10)
0z

Sendo assim, a equagdo da continuidade em coordenadas cilindricas e as equagoes

[A.6] e[A-8|reduzem-se a:

LOGY,) V.

r or 0z =0 (A1)
oV, ov, V@\ _ op
P(”W*VZ 92 ‘7) = o a.12)
p(w%Jr VTV@) ~ 0 (A.13)
or r
oV, ov.,\  Op
p(VrW—i—VZ 8z> T (A-14)

E possivel eliminar a pressio da equacdo de Euler (A.5) se substituirmos o produto

escalar pela sua identidade:

V.VW=-V{V-V)=VxVxV (A.15)
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Reconhecendo que a vorticidade é dada por Q? =VxVe simplificando:
V.VV = %V(W) —Vx{ (A.16)
Subsituindo[A.T6| na equagio de Euler para regime permanente [A.5}

1 L
SV(V?) =V x (= —vi—j (A.17)

Aplicando o operador rotacional nos dois lados da igualdade da equacdo acima:
1 2 7 - p
V><§V(V)—V><V><§:—V><V— (A.18)
P
Sabendo que V x V = (0, chega-se a equacgado de transporte da vorticidade:
VxVx({=0 (A.19)

CONDICOES DE CONTORNO

Na Figura[35] L é o comprimento total da cdmara de combustdo, a é o raio internoe b € o

raio do bocal. As condi¢des de contorno entdo sao:

A e e

r=a;, z=L Vy=U (A.20)
z=0; Vr; V,=0 (A.21)
r=0; Vz V.=0 (A.22)
r=a; Vz; V,=0 (A.23)

=L Q,=Q;=UA, (A.24)

Injetores com fluxo de entrada totalmente tangencial (Equagao[A.20);
Fluxo axial zero no tampo superior (Equacao[A.2T]);

Simetria em torno do eixo central (Equagio [A.22));

Nas paredes, fluxo radial zero (Equagao [A.23));

Fluxo de entrada igual ao fluxo de saida (Equacao[A.24).
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Figura 35 — Modelo esquemético da camara de combustdo

|,
7

T

R

Fonte: |[Fang e Majdalani| (2003)

A4 NORMALIZACAO

As varidveis sdo normalizadas no intuito de buscar uma solucdo de similaridade para o
problema. As escolhas adimensionais sao aquelas feitas por|Vyas, Majdalani e Chiaverini (2003)).

O sobrescrito asterisco (*) € utilizado para indicar a varidvel normalizada.

z*zi; r*zt; V*=aV
a a
Vi = U Vg = U V. = U (A.25)
* p *_Q’L_A’L '*_Qo
p _pU27 Qi_Uaz_GQ’ QO_UGQ

Onde U = Vjy(a, L) representa a velocidade média de injecdo do fluido e as escolhas de

Q;‘ e Q; sdo regradas pelas escolhas de V*ert

@p_ [V - hrdrdd U

o [Vr-nrdredd (A.26)

Definindo 5* = b/a e I* = L/a, as condigdes de contorno se tornarao:
V(1,0 =1 (A27)
v 0) =0 (A.28)

VA(0,2%) =0 (A.29)
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V(1,2 =0 (A.30)

r

. ) 2T CAN
Qi =Q; = / (/ VE(re, 1) - ﬁr*dr*) de (A.31)
0 0

A5 SOLUCAO

A Equacao |A.13] que representa a conservacdo do momento na dire¢do 6, quando

normalizada, toma a seguinte forma:

v (% LY ) =0 (A.32)

or* r*

Integrando para Vj, obtém-se:

Vi =

D (A.33)
;

Para a qual D € uma constante genérica. Percebe-se que a Equagao evidencia um
vértice livre no interior da cAmara, o qual independe da distancia axial. A condi¢do de contorno

de injegdo totalmente tangencial normalizada, Equagdo[A.27] acarreta em D = 1, logo:

1
V= — (A.34)

/ra*
A vorticidade normalizada em coordenadas cilindricas € dada por:
C=VxV=Cr+C0+C2 (A.35)

Ao aplicar o operador rotacional na velocidade, podemos expandir a equag@o acima em:

o . 1oVy OV ~(OVF OV} [ 1o(rVy) 10Vr
¢ _T(F 26 82*>+9(6z* ar*)“(ﬁ o 09 (A.36)
Substituindo a expressdo para Vy (Equagio[A.34) na equacdo acima:
- ovry  OVF\ A
&= ( o ) 0 (A.37)
) A )
G =0; (= 9 %; ¢.=0 (A.38)

Pode-se chegar a Equacdo de transporte da vorticidade multiplicando-se os vetores
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gradiente, velocidade e vorticidade. Portanto:
VEx = i(=VEG) + 2(VIG) (A.39)

Operando o rotacional da equagdo acima:

gm0V s [00VEG) | oVirG) |, L [O(VEGE)
VxV xC—r{T —0 5. + o + Z 0 (A.40)
0z* or*
A funcdo de linha de Stokes para coordenadas cilindricas é:
yro LoV (A.42)
r* 0z*
V= 1o (A.43)
r* or*
Substituindo as Equacgdes [A.42]e [A.43|em[A 4T}
0 1oy ., 0 (10 .\ _
o= (7%%) "o <_a_<) =0 (A
O teorema de Clairaut-Schwarz diz que:
o (o 0 (O
0z* (87“*) - Or (62*) (8.45)
Utilizando a regra da cadeia e o teorema acima, chega-se a:
9O 9 (G, O 9 (G _
0z* Or* <r_*) * or=9zx \r* ) 0 (A.46)
Reorganizando, teremos:
G/ _ v A

(Cg/T*)T* B 1/}7‘*

Onde os subescritos representam derivadas parciais nas varidveis indicadas. A igualdade
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acima € verdade se e somente se (; for da forma:

G =17 Gl(r", 2")] (A.48)

(Cg/r*)z* _ [G(¢)]z* _ Gdf?vbz* _ (O
(CG/m)pe (GO Gythe Wy

(A.49)

Na tentativa de encontrar uma solug¢@o exata para o problema, uma relacio linear entre GG

e 1 € definida através de uma constante C' diferente de zero:

G=C% (A.50)

G =r"C* (A.51)

Substituindo as equagdes de linha de stokes (A.42]e[A.43) e a equagdo acima na Equagdo
(; da vorticidade (A.36), tem-se a equagdo diferencial parcial das linhas de corrente:

% 0% 1Oy

0z*2  Or*2  pr*QOr*

+ C?r*?p = 0 (A.52)

As condi¢oes de contorno [A.28] [A.29]e[A.30| podem ser reescritas em fungdo da equagéo
de linha:

=0, Vi=0; 9/or*=0 (A.53)
=0, Vi=0; )z =0 (A.54)
r =1, V'=0; 0¢Y/0z*=0 (A.55)

A.5.1 Solucao Geral

Uma das formas de se resolver a equagao diferencial parcial das linhas de corrente (A.52)
analiticamente € reduzi-la a equacdes diferenciais parciais lineares de segunda ordem pelo

método da separacdo de varidveis. Supondo que a expressao abaixo seja solucdo:

b(rt, ) = f(r)g(z") (A.56)

o9 Py Pf o of

0% B _ _
0z*2"  Or+2 gar*2’ or* gar*

022 /

(A.57)
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Portanto, a Equacao pode ser reescrita em funcdo de f e g:

dr*2  p*xdr*

1d% 1 (3f 1df .
—gdz*Q—?( ———+Crf> (A.58)

Nota-se que o lado esquerdo da equagdo depende apenas de z*, enquanto o lado direito
depende apenas de r*. Pode-se imaginar que, ao variar z* enquanto mantém-se r* constante, a
igualdade nao se manteria, pois um dos lados da equacao se alteraria e o outro ndo. De fato, a

unica solugdo possivel é que ambos os lados sejam fungdes constantes:

gdz2 ~ ~ 7 f

1d? 1 [ d? 1d
LA e LS 1 AS e} (A.59)
dr2  rxdr*
Onde \? é uma constante positiva. Se A = 0, a fun¢io de linha ir4 variar de forma linear

da direcao axial:

1 d?%g
- =0 A.60
g dz*? ( )
g(z) = C1z" + Oy (A.61)
Na direcao radial, tem-se:
d2f 1 df
_ o2 — *2 A.62
dT*Q r* d?“* + r f (XT ) ( )
d*f df
*2 * 2 x4 p
r _dr*2 —r _dT* +C*r*f=0 (A.63)

A primeira vista, a equacio se assemelha a uma equacio de Bessel. De fato, pode-se

reduzi-la a uma equacao de Bessel de ordem 1/2 que tem uma solug¢@o da forma:

d’y  dy

2_ —_— 2 _— 2 = * =

g teg @ —p)y=0 p=1/2 (A.64)
y(x) = D1J1jo(x) + Dod_y2(x) (A.65)

Para a qual D, e D; sdo constantes quaisquer € /1o € uma func¢do de Bessel de meia-
ordem. Ao fazer f(r*) = r*h(r*) na Equagdo|A.63| o termo de ordem (p) surge:

d2n dh
2 4 — + (C**™ — 1)h = 0 (A.66)

dr*2 dr*
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Efetuando uma mudanca de varidvel s = r*:

d2n  dh 2 1
P fs— + (0—52 — —) h=0 (A.67)
S

d?u du C? 1
g U dau Uiy 4 _
sd2+sd8+(4>\s 4)u 0 (A.68)
2 1
)\:—. p A.6

A equagdo acima tem solugdo na forma da Equacao[A.63] Fazendo o caminho inverso,
de modo que f(r*) = r*Cu(Cr*?/2):

1 1
f(r*) =1r"D3Jyjs (507"*2) + 1Dy _1/2 (507"*2) (A.70)

Substituindo as fungdes de bessel de meia ordem:

2 2
Jij2(w) =4/ — sin(z);  Jo1ja(x) =4/ — cos(z) (A.71)

f(r*) = Cysin <%C’r*2> + Cy cos (%Cr*z) (A.72)

E, finalmente, substituindo as Equacdes[A.72]e[A.61]em[A.56}

1 1
= (Ci12" 4+ Cy) ng sin (QC’?”’Q) + Cy cos (56’7’*2)} (A.73)
A.5.2 Solucao Particular
Aplicando as condi¢des de contorno na solug¢do geral da equacdo de linha de Stokes

(Equacao |A.73)), é possivel encontrar as suas constantes. Procedendo a partir da condi¢do de

fluxo axial zero no tampo superior (A.53):

i =y |:Ogc7”* cos <10r*2> — C,Cr* sin (ECT‘*2):| =0 (A.74)
or* 2 2

Na equagdo acima Cy deve ser zero, dado que 7* € (0,1) e C' ndo pode ser zero por
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definicdo. Em seguida, a simetria em torno do eixo central (A.54) leva a:
CiCy =0 (A.75)

Visto que C'; ndo pode ser zero, pois a funcdo de linha nio teria variacdo axial, entdo

Cy = 0. Tem-se ainda que nas paredes o fluxo radial é zero (Equagdo [A.55)). Por isso:
) 1
(1 Cssin (50) =0 (A.76)

Se (5 for zero, 1) ndo ira variar radialmente, o que obriga Sin(%C’) =0,comC =2nrwe

n € Z. Uma solugdo possivel é C' = 27, para a qual tem-se:
W(r*,z") = Bz"sin (7?7"*2) ;. B=CCs (A.77)

A partir da equacdo acima e das relacOes para a velocidade na dire¢do radial V,. (Equagdo
A.42) e axial V., (Equacdo[A.43), além da relagdo para velocidade tangencial Vj (Equagéo[A.34)),

pode-se expressar o campo de velocidade do escoamento como:

V= [—E* sin (7?7“*2)} P+ [T—l*] 6+ [2Bmz* cos (mr*?)] 2 (A.78)

r

Nas equacgdes acima, a constante B pode ser determinada através da dltima condi¢ao

de contorno ainda ndo utilizada (A.31). Pela conservagdo da massa, a vazao de entrada ¢é igual

. 27 B*
Qf = / (/ VZ*T*dT*) de (A.79)
0 0

Empregando a Equacio para z* = [* e integrando:

aquela de saida no bocal:

Q:
B=—""— A.80
27l* sin(7 3*?) ( )
Sendo assim, para a equagdo de linha de stokes, a solucao particular é:
5 * 1 *2 .>§<
= 2" sin (7r*?) 5 — Qr AS1)

sin (7 3*2) ~ 2nl
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Para o campo de velocidade do escoamento em vortice:

. *2 * *2
7 {_ 4 sin (7r*?) 17:_’_ [i] iy {27?5,2 cos (r )] 5 (A.82)

r*sin (7/3*2) r* sin (7 3*2)

No intuito de encontrar o campo de pressdo, constata-se que a equagao de Euler [A.5|
relaciona o campo de velocidade (ja encontrado) e o campo de pressdo. Normalizando a equagao
de Euler:

V.V = —Vp* (A.83)

Expandindo os gradientes, similar as Equacdes [A.12] [A.13] [A.14] e recordando que o

escoamento € rotacional axissimétrico (Equacdo[A.9):

Op*  sin® (73*?) + 62 [sin® (71*?) — 7wr*? sin (277*?)]

= A.84
or* sin? (73*2) r*3 ( )
op* 472522
= —— A.85
0z* sin? (73*2) ( )
op*
20 0 (A.86)

A.5.3 Separacao dos Vortices

Na zona de separacdo entre o vOrtice externo e interno r* = «a*, a velocidade axial do

fluxo V, sera zero:

(2mz*) ( ) cos(ra*?) =0 (A.87)

1
sin (7 3*2)

Visto que o primeiro termo da equacdo acima € constante € o segundo termo é um

parametro de projeto, tem-se uma solucao da forma:
*2 *2 1
cos(ma™) =0; o™ =(2n+ 1)5; ne (A.83)

Paran = 0, a posi¢do da manta de separagdo serd o* = 1/ V2. Quando 3* = a*, o vértice

interno estard alinhado com a entrada do bocal, evitando recirculacdo dos gases e formagdo de
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vortices nas pontas. Pode-se simplificar as Equacgdes [A.81] [A.82] [A.84] [A.85]em:

: *2 "

V= {_M] P {i*] 0 + [2m62" cos(mr*?)] 2 (A.89)
r T

Y = 82" sin(mr*?) (A.90)
ap* _ 1 + 52 [Sin2 (71‘7“*2) — 7T7“*2 sin (277'7“*2)} (A91)

or* 3
Op" _ 4 2520 (A.92)

oz*

A integracao da Equacao pode ser executada utilizando a substitui¢do § = mr*? e

integragdo por partes, chegando-se a:

*

P="3m "3 ¢ "3

+C(z) (A93)

1 827 sin?(0) (52_7T/sin(29)d9 B (52_7r/sin(29)d9
0 2 0

_1_ 2 1.2 *2
p* = O"sin(mr) | Ci(2%) (A.94)

27’*2

Em contrapartida, a integral da Equagido[A.92]¢ direta:
pt = —2m26%2* + Cy(r*) (A.95)

Isolando C5(r*) na equagdo acima, derivando em relagdo a r* e integrando, tem-se, pela

defini¢do de Cs5, uma funcio apenas em r*:

[ op —1— &% sin®(mr?)
) o 272

Co(r") +Cy (A.96)

Fazendo o mesmo para C(r*), combinando as equagdes e definindo p; como sendo a

pressdoem (r =0,z = 0):

1
2r*2

Ap* _ p* _pé — {1 + 52 [47T2T*22*2 4 COSQ(WT’*2)]} (A97)

Na prética, 0 € tao pequeno que Ap* pode ser aproximado por:

1
2r*2

(A.98)
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