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Resumo

Os foguetes a propelente hibridos (FPH) combinam oxidante e combustivel em estados
fisicos distintos. Normalmente o sistema hibrido tem o combustivel em estado solido, ar-
mazenado na camera de combustao. O oxidante liquido ou gasoso ¢ alimentado através de
um sistema similar aos foguetes a propelentes liquidos convencionais. O sistema propulsivo
hibrido possui algumas vantagens quando comparadas com os outros sistemas propulsivos,
liquido e sélido. Entre elas, este sistema oferece uma relativa simplicidade e baixo custo
de fabricacao comparada com o foguete liquido, o sistema hibrido possui a capacidade
de pausa e reinicio do processo propulsivo e suave mudanca no empuxo do foguete.Um
importante compontente do motor hibrido é a tubeira, responsavel por receber o produto
da queima da camera de combustiao. Dentro da tubeira, devido a viscosidade do fluido,
tem-se a presenca da camada limite nas paredes da tubeira. O objetivo desse trabalho
¢é analisar o comportamento da camada limite dentro da tubeira tridimensional de um
motor hibrido, que também possui a influéncia da rugosidade e ondulagao na parede da

tubeira, formadas durante o processo de fabricacao da peca.

Palavras-chaves:Foguete Hibrido, Tubeira, Camada limite, Rugosidade, Ondulacao.






Abstract

Hybrid propellant rockets (HR) combine oxidant and fuel in different physical states.
Usually the hybrid system has the solid state fuel stored in the combustion chamber. The
liquid or gaseous oxidant is fed through a feeding system similar to that of liquid rocket.
The hybrid propulsion system has some advantages when compared to other propulsive
systems, liquid and solid. Among them, this system offers relative simplicity and low
manufacturing cost compared to the liquid rocket, the hybrid system has the ability to
pause and restart the propulsive process and smooth change in the thrust of the rocket.
An important component of the hybrid engine is the nozzle , responsible for receiving the
hot gases coming from the combustion chamber. Within the nozzle, due to the viscosity
of the fluid, the boundary layer is present on the walls of the nozzle. The objective of this
work is to analyze the behavior of the boundary layer inside the three-dimensional nozzle
of a hybrid engine, which also has the influence of the roughness and undulation in the

nozzle wall, formed during the part manufacturing process.

Key-words: Hybrid rocket, Nozzle, Boundary layer, Roughness, Undulation.
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1 Introducao

A propulsao por foguete é uma classe de propulsao a jato que produz impulso pela
ejecao de matéria armazenada em um veiculo voador, chamado propelente. A fonte de

energia mais 1til para a propulsdo de foguetes é a combustao quimica (Sutton,2010).

Os foguetes de propelente hibrido foram apresentados primeiro na Rissia, em 1930,
porém tiveram maior investimento de estudos e desenvolvimento nos Estados Unidos,
ganhando forga somente nos anos sessenta. O incentivo de estudo desse tipo de propulsao

quimica ¢ pela sua caracteristica nao explosiva do combustivel.

Segundo Sutton, 2010, os foguetes hibridos disfrutam de vantagens em relagao aos

sistemas solidos e liquidos, uma dessas vantagens é a diminuicao do risco de explosao.

Outras vantagens dos foguetes hibridos podem ser citadas, como: menor impacto
no meio ambiente, pois os subprodutos da combustao sao normalmente nao toxicos e
os propelentes sao estédveis; facilidade no transporte e estoque do propelente (Gongalves,
2013).

Assim,além das citadas acima, outras vantagens podem ser mencionandas tam-
bém, como: menores custos, pois para o investimento em desenvolvimento, operagao e em
custos de fabricacdo do motor, tem-se um pequeno investimento; reducao no periodo de
desenvolvimento do sistema propulsivo hibrido, levando de seis a dez meses, comparando

com os sistemas tradicionais que estdo entre quatro a cinco anos (Gongalves, 2013).

Um importante componente do foguete hibrido que serd estudado nesse trabalho
é a tubeira. De acordo com Anderson, 2011, A tubeira é um duto convergente-divergente
que tem a funcao de receber o fluxo aquecido, que sai da cdmera de combustao, e acelerar

esse fluido na saida do sistema propulsivo.

Dentro da tubeira destaca-se um fenémeno devido a presenca da viscosidade do
fluido chamada de camada limite. O conceito de camada limite foi introduzido pioneira-
mente por Ludwig Prandtl, um aleméao estudioso da aerodindmica em 1904. A camada

limite é a fonte de arrasto e fricgdo no corpo (Anderson, 2011).

Em qualquer escoamento viscoso observa-se que o fluido em contato direto com
uma parede sélida (corpo sélido) tem a mesma velocidade que ela; ndo ha escorregamento
na parede. A velocidade do fluido em contato com a superficie sélida é zero. Decorrente
deste fato, existem gradientes de velocidade e, consequentemente, tensdes tangenciais
devem estar presentes no escoamento. Essa regiao do fluido onde ocorrem esses efeitos é

chamada de camada limite.

A qualidade da superficie do material influi na condi¢ao da camada limite e nos
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parametros de turbuléncia. Valor de rugosidade alta de superficie interna de parede com-
parada com a espessura de deslocamento na camada limite pode também causar pertur-

bagoes no escoamento supersdnico (Dalibor et al., 2015).

Esses disturbios sao ondas de choque fracas ou fortes, suportadas pela regiao de
separacao de fluxo e micro vértices dentro da camada limite. Se essas protuberancias
acontecem a velocidade da matéria que sai diminui e a temperatura aumenta. Desta

forma, um superaquecimento pode ocorrer (Dalibor et al., 2015).

Segundo Soares, 2014, a rugosidade e ondulacdao sao efeitos que surgem na pega
devido ao processo de fabricacdo. A qualidade da superficie interna é diferenciada nos

termos da rugosidade e ondulagao.

A rugosidade representa as irregularidades de pequenas escalas com pequenos com-
primentos de picos e vales, definindo bandas estreitas, deixadas na superficie pelas ferra-
mentas durante o processo de fabricacao. Ja a ondulacao possui irregularidades com escala
maior, comprimento de onda maior. A rugosidade estd sobreposta a ondulagao (Soares,
2014).

No mundo da dindmica de fluidos moderna, a separacao da camada limite é tipica-
mente considerada um fenémeno “tragico”, e com razao, penalizagoes e instabilidades de
desempenho geralmente acompanham a separacao, e elas podem ter um efeito prejudicial

ou catastréfico em praticamente qualquer sistema dindmico fluido (Hunter,1998).

Deixando isso de lado, no entanto, ¢ importante perceber que a separagao da
camada limite é um processo natural, é o meio pelo qual um fluxo viscoso se ajusta ao

ambiente em condigoes particulares (Hunter, 1998).

1.1 Objetivo Geral

O principal objetivo do trabalho é estudar o comportamento analitico e numérico
tridimensional da camada limite no fluxo viscoso dentro da tubeira de parede interna com
rugosidade e ondulacao e tubeira de parede interna sem rugosidade e ondulacao de um

motor de foguete hibrido.

Dessa maneira, com este estudo e com o conhecimento tedrico de termodinamica,
mecanica dos fluidos, dindmica dos gases, é possivel definir pardmetros da turbuléncia
e viscosidade que influenciardao na definicdo da estrutura do fluxo na tubeira. Assim,
definir pardmetros também para a estrutura da camada limite e a interacao do ponto de

separacao da camada limite e da onda de choque normal.
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1.2 Objetivos Especificos
e Realizar a revisao bibliografica da termodinamica, mecanica dos fluidos, dindmica
dos gases;

e Observar como o escoamento da camada limite reage com a superficie de uma tu-

beira;

e Comparar os resultados de um calculo caractristico da teoria de dinamica dos gases

com o céalculo do método caracteristico do laboratério de Propulsao Quimica;
e (Calcular as propriedades da camada limite laminar e turbulenta;

e Realizar a simulacao 3D da tubeira de parede interna sem rugosidade e ondulacao e
tubeira de perede interna com rugosidade e ondulagao para avaliar o comportamento

da camada limite e propriedades do fluxo;

1.2.1 Metodologia

e A metodologia esta dividida em:
e Realizar a revisao bibliografica;

e Definir as propriedades importantes dentro da tubeira, como: temperatura, pressao

e densidade;

e Utilizar a equacao da razao de area para calcular o nimero de Mach para valores

variaveis de gama e area da tubeira;

e Calcular as propriedades da camada limite laminar e turbulenta, como espessura,

deslocamento e nimero de Reynolds;

e Comparar os dados obtidos de forma analitica com os dados informados pelo Grupo
de Propulsao Quimica da Universidade de Brasilia calculado pelo método caracte-

ristico;

e Realizar a simulagao numérica, passando pelas etapas de pré-processamento, sol-
ver e pos-processamento para tubeira com rugosidade e ondulagdo e tubeira sem

rugosidade e ondulagao;

e Obter resultados da simulagdo numérica como comportamento da camada limite,
valores de propriedades como valor de nimero de Mach, pressao, densidade e tem-

peratura,

e Analisar os resultados obtidos no pés-processamento da simulagdo numérica com-

putacional;
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e Comparar dos resultados analiticos com os resultados da simulagdo numérica com-

putacional.

1.3 Estrutura do Trabalho

Esse trabalho esta dividido em duas partes principais, a primeira parte é a teédrica,
onde ¢ a presentada toda a revisao bibliografica necessaria para a contextualizagao, enten-
dimento do assunto do trabalho. A segunda parte é a realizacao dos calculos analitico e
numeérico, juntamente com a analise da camada limite e das propriedades do fluxo dentro

da tubeira.

No Capitulo 1 é apresentada a introducao e os objetivos deste trabalho. No Ca-
pitulo 2 encontra-se o referencial tedrico das caracteristicas de um fluxo, propriedades
termodinamicas, camada limite. No Capitulo 3 tem-se a teoria sobre foguete hibrido,

foguete Sara e tubeira convergente-divergente.

O capitulo 4 apresenta a teoria de rugosidade e ondulagdo para tubulacoes, em
especial para tubeiras. O Capitulo 5 demostra o método de simulacao analitica da ca-
mada limite da tubeira, o capitulo 6 apresenta o método da simulagao numérica , como
pré-processamento, solver, pés-processamento, definicio de malha, modelo de simulacao

numérica e fungoes de parede.

O capitulo 7 apresenta como foram feitas as geometrias 2D e 3D da tubeira , as
malhas para modelo 2D e 3D, a analise de sensibilidade da malha, e as condi¢oes inicias
e de contorno. O capitulo 8 apresenta as analises e discussoes da andlise de sensibilidade
da malha, dos calculos analiticos e numérico das propriedades da tubeira e da camada

limite. J& o Capitulo 9 apresenta a conclusao.
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2 Relacoes termodinamicas

Nesse capitulo ¢ exibido a compilacao teodrica, a qual se baseia nos principios con-
ceituais da aerodinamica, termodinamica, enfatizando os fluxos no motor de um foguete

hibrido, assim como a analise da camada limite na tubeira do foguete.

2.1 Compressibilidade

O fluxo onde a densidade nao é constante é chamado de fluido compreensivel.
Todos os fluidos em maior ou menor amplificacdo, sdo compreensiveis (Anderson,2011).
O fluxo com nimero de Machndamentalmente incompressivel, para valor menor que 0.3,

M < 0.3, ou seja um fluxo subsonico.

Porém para valores de Mach maior ou igual a 1, M > 1,0ou seja fluxo sonico se
M =1 e fluxo supersonico se M > 1,onde o niimero de Mach é definido como a razdo da

velocidade local do fluido pela velocidade do som local a, o qual é definido na Eq.(2.1)

v
M= - 2.1

: (21)

Onde, a velocidade do som é definida na Eq.(2.2), em que v é a razao entre entre

calor especifico com pressao constante e volume constante v = Z—p , R é constante universal

dos gases perfeitos e T é a temperatura do fluido.

a=\/7RT (2.2)

Admite-se um fluido, ao pressionéa-lo, a densidade do mesmo ira sofrer variagao,
realidade maior para gases do que para liquidos a quantidade que cada fluido tem capa-
cidade de ser comprimido é dado por uma propriedade especifica de cada substancia, a

qual é chamada de compressibilidade 7.

Fisicamente, compressibilidade é a fragdo de mudanca de volume do elemento de

fluido por unidade na mudanga de pressao. (Anderson, 2017).

Como pode ser observado na Fig.(1), o volume do elemento ird mudar com uma
quantidade correspondente de dv , entdo o volume ird diminuir e dv da Fig.(1) sera um

valor negativo. Por definicao:

T=——— (2.3)
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P p+dp
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——— v — v+ dy
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Figura 1 — Desenho esquematico da defini¢ao de Compressibilidade.

Fonte:(Anderson,2011)

2.2 Comportamento do Ndmero de Mach e relacoes Termodina-

micas dentro da Tubeira

De acordo com Anderson (2017) uma das formas mais relevantes de dividir tipos

de fluxo é baseado no nimero de Mach. M sendo o niimero de Mach num ponto aleatério

do fluido, por definicao o fluido no local e na tubeira é:

e Subsonico se M < 1, onde o niimero de mach é menor que 1 em todos os pontos

do fluido, é caracterizado por linhas de fluxo suaves, um aumento de velocidade é
associado com uma reducao de area. Para o fluxo subsonico e fluxo compreensivel,
para aumentar a velocidade, tem-se que utilizar um duto convergente e para diminuir

velocidade utiliza-se um duto divergente.

Sonico se M = 1, onde o nimero de mach ¢ igual a um em todos os pontos do
fluxo, matematicamente, corresponde num maximo local ou minimo na area de
distribuicao, fisicamente isso corresponde a um minimo na area de distribuicao, a

minima area do duto é chamada de garganta, onde M = 1.

Supersonico se M > 1, onde o nimero de mach é maior que um em qualquer ponto
do fluido, caracterizado pela presenca de ondas de choque, em que as porpriedades
e linhas de fluxo, a qual sao caminhos fixos no espago em que um elemento do fluido

em movimento percorre, mudam descontinuamente.

No fluxo supersonico, a velocidade local do fluido é maior que a velocidade do som,
disturbios criados em alguns pontos nao conseguem operar em seu fluxo ascendente,
essa ¢ a razao fundamental de ondas de choque ocorrerem no fluxo supersonico,
ondas de choque tem a tendéncia de aparecer em frente ao objeto (foguete, avido,

missil, tubeiras, etc.).
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De acordo com Anderson (2017) as ondas de choque sao extremamente finas, na
ordem de 107° cm, que provocam mudancas consideraveis no escoamento. Quando
o fluxo passa pela onda de choque ocorre: diminuicao do niimero de Mach, aumento
da pressao estatica, aumento da temperatura estatica, diminuicao da velocidade do

fluxo diminuigao da pressdo total e a temperatura total ndo muda (para gés ideal).

Em um fluxo supersénico um aumento de velocidade é associado com um aumento de
area, de forma contraria para diminuir a velocidade é associado com uma diminuigao
de area. Para um fluxo supersonico, para aumentar a velocidade, deve-se utilizar um

duto divergente e para diminuir a velocidade, deve-se utilizar um duto convergente.

Para a tubeira requerida na andalise desse trabalho utiliza-se um bocal supersonico,
que é composto de um duto convergente seguido, um local de area minima chamada de
garganta e uma uma secao divergente, o qual pode ser observado no esquematico da
Fig.(2)

Throat

Supersonic
M<) i increasing M> 1 nozzle

< s -
‘ M=

Figura 2 — Imagem esquemética de uma tubeira supersonica. Fonte: (Anderson,2015)

As relacoes termodinamicas dos processos que ocorrem dentro de uma tubeira e
camara de combustdo fornecem as ferramentas matematicas necessarias para calcular o
desempenho e determinar varios dos principais parametros de projeto dos sistemas de

propulsao de foguetes.(Sutton,2010).

Essas relagoes permitem a previsao do desempenho operacional de qualquer uni-
dade de foguete que utiliza a expansao termodinamica de um gas e a determinacao de
varios parametros de projeto necessarios, como tamanho do bico e forma, para qualquer

requisito de desempenho(Sutton,2010).

Esta teoria aplica-se a sistemas de propulsao de foguetes quimicos (tipos de pro-
pelente liquido e sélido), sistemas de foguetes eléctricos aquecidos e de resisténcia solar
ou de arco e para qualquer sistema de propulsao que usa a expansao de um gas como o

mecanismo propulsor para ejetar matéria em alta velocidade (Sutton,2010).
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Segundo Sutton, 2010, o conceito de sistemas de propulsao de foguetes ideais é til
porque os principios termodinamicos basicos podem ser expressos como simples relagoes
matematicas. Estas equacoes descrevem teoricamente um fluxo de bocal quase unidi-
mensional, que corresponde a uma idealizacdo e simplificacdo das equacoes completas

bidirecionais ou tridimensionais e ao real comportamento aerotermicoquimico.

De acordo com Anderson, 2017, um gas é uma colegao de particulas( moléculas,
atomos, fons, elétrons, etc.) que estdo com movimento praticamente aleatorio. Devido a
estrutura eletronica dessas particulas, um campo de forca permeia o espago ao seu redor.
O campo de forga devido a uma particula alcanca e interage com particulas vizinhas e

vice-versa. Portanto, esses campos sao chamados de forgas intermoleculares.

No entanto, se as particulas estdao afastadas o suficiente entre si, a influéncia das
forcas intermoleculares é pequena e pode ser negligenciada . Um gas em que as forcas
intermoleculares sao negligenciadas é definido como géas perfeito. A equacao de estado

pode ser observada abaixo :

P = pRT (2.4)

Onde R é constante especifica dos gases, o qual é um valor diferente para os tipos

diferentes de gases, para condigoes padrao para o ar é R = 287.J/(kg.K).

A energia de uma determinada molécula é a soma de suas energias translacionais,
rotacionais, vibracionais e eletronicas. Considerando um volume de gas que consista em
um namero suficiente de moléculas. A soma das energias de todas as moléculas deste
volume é definida como a energia interna do gas. A energia interna por unidade de massa

de gés é definida como a energia interna especifica, denotada por e (Anderson, 2017).

Uma quantidade relacionada é a entalpia especifica, denotada por h e definida

COINo.

h=e+pv (2.5)

Respectivamente, ¢, e ¢,, sao definidos como calor especifico com volume constante
e calor especifico de pressao constante, ¢, e ¢, podem ser funcoes de 7', porém para
temperaturas moderadas (para o ar, T < 1000K). Para um gas perfeito , tanto energia
interna como entalpia sao fungoes da temperatura e fazendo de e dT diferenciais de e e

h, tem-se que para um gas perfeito:

de = ¢, dT (2.6)
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dh = c,dT (2.7)

Um gés perfeito onde ¢, e ¢, sao constantes ¢ definido como um gés caloricamente

perfeito, como pode ser observado nas equagoes abaixo:

e=c¢,T (2.8)

h =¢c,T (2.9)

De acordo com Anderson, 2017, o Processo adiabatico é aquele em que nenhum
calor ¢ adicionado ou retirado do sistema. Ja o processo reversivel ¢ aquele em que nao
ocorrem fenomenos dissipativos, ou seja, onde os efeitos de viscosidade, condutividade
térmica e difusao de massa estdo ausentes, e um processo isentrépico é aquele que seja

adiabatico e reversivel.

Em uma tubeira convergente-divergente, uma grande fracdo da energia térmica
dos gases na camara é convertida em energia cinética. A pressao do gas e a temperatura
caem drasticamente e a velocidade do gas pode atingir valores superiores a 2 milhas por

segundo . Este é um processo reversivel, essencialmente isentrépico (Sutton,2010).

Ainda considerando uma tubeira convergente-divergente, uma equagao importante
¢é a relacao de nimero de Mach e area, pois o nimero de Mach depende de uma razao de
areas e de um indice adiabatico. Logo, para cada ponto da tubeira, cada valor de razao
de dreas A/A*, tem-se um valor de Mach, e como j4 foi definido na secao 2.2, v = E—Z, essa

relagao pode ser observada abaixo:

1
Ay 1] 2 v—1_ N\
(m)‘w[m (145w )] (2.10)

Como ja foi dito antes, os fluxos sdo compressiveis a partir do nimero de Mach,M >
0.3, e sabendo-se que ao aumentar a velocidade do um elemento de fluido outras proprie-

dades irdo mudar assim como a densidade, como pode ser observado na Fig.(3)

Para esse comportamento, observado na Fig.(3), de densidade em relagdo a ve-
locidade e consequentemente o nimero de Mach, a equacao para calculo da viragao da

densidade é :

1

_ ]_ —1
pp“ - (1 +1== 5 M2)” (2.11)
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Figura 3 — Variacao Isentrépica de densidade com nimero de Mach. Fonte: (Ander-
son,2015)

Dessa forma, dependedo somente do ntimero de Mach e do valor de v, tem-se
também as equagoes, usando as relagoes isentrépicas, para temperatura e pressao, como

podem ser observadas abaixo:

TO Y — 1 9
— =14+ —M 2.12
T * 2 ( )

0
Po _ (1 + HM2> o (2.13)
D 2

Considerando-se um bocal convergente-divergente,para um fluxo nao viscoso, o
comportamento do escoamento no seu interior é determinado pela diferenca de pressao
entre a sua entrada py e sua saida p., A reducao na pressao p. leva a intensificacao da
velocidade do fluido ao longo da se¢ao convergente do bocal, até o ponto onde atinge-se
0 escoamento soOnico na garganta, com numero de Mach unitario, o escoamento atingira

uma velocidade supersonica na segao divergente do bocal (Berchon,2016).

A Fig.(4) mostra esse omportamento. Observa-se na Figura que esse escoamento
seréd supersdnico em uma parte da se¢ao divergente (comprimento d), onde hé a ocorréncia

de uma onda de choque normal, fazendo com que o restante do escoamento seja subsonico.
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Figura 4 — Escoamento isentrépico com onda de choque dentro do bocal. (Adaptado de
Anderson, 2007) Fonte: (Anderson,2015)

2.3 Camada Limite

Um fluido, gasoso ou liquido, possui moléculas movendo-se livremente no meio que
se encontra, ou seja, possuem um alto grau de liberdade. As moléculas ao se movimentarem
no meio fluido, transportam sua massa, seu momento e sua energia de uma localidade do
fluido para a outra. Em uma escala molecular esse transporte da origem ao fenémeno de

difusdo de massa, viscosidade(fric¢ao), e conducao térmica. (Anderson, 2017).

Todos os fluidos reais apresentam esses fenéomenos de transporte. Esses fluxos sao
chamados de fluxos viscosos. Ja o fluido que nao apresentar friccao, conducao termal e

difusdo de massa é chamado de fluxo nao viscoso.

Os fluxos nao viscosos nao existem realmente na natureza, porém o fenémeno de
transporte pode ser bastante pequeno em casos de aerodindmica (friccgao) que pode ser
considerado desprezivel e o fluxo pode ser considerado como fluxo ndo viscoso. Para muitos

problemas praticos o fluxo nao viscoso pode ser medido como alto, porém finito ntimero
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de Reynolds e teoricamente é definido quando o fluxo nao viscoso é aproximado do limite

quando o nimero de Reynolds vai para o infinito.

Para muitos fluidos, os efeitos de friccao, conducao térmica e difusdo de massa sao
limitados a uma regiao muito fina e adjacente a superficie do corpo, essa fina regiao onde
ha efeitos viscosos é chamada de camada limite, e o fluxo que esta fora da camada limite
é imprescindivelmente nao viscoso. A camada limite serd discutida em mais detalhes no

topico 2.5

O conceito de Camada Limite foi primeiramente introduzido por Ludwing Prandtl
em 1904. Considera-se um fluido sobre um corpo como pode ser observado na Fig.(5). A

regiao adjacente a superficie do corpo é chamada de camada limite (Anderson,2017).

A camada limite é a fonte do arrasto de friccdo no corpo, como dito anteriormente,
a friccao tem papel importante e gera a forca de cisalhamento, a forca de cisalhamento
existe em qualquer ponto no fluxo onde tem-se gradiente de velocidade através das linhas
de fluxo (Anderson,2017).

A camada viscosa do fluxo imediatamente adjacente a superficie do corpo tem
velocidade zero comparada com a superficie do corpo, essa é a chamada condi¢ao de nao
deslizamento e essa é a causa da larga variacao no gradiente de velocidade. Na camada
limite a pressao na direcao perpendicular a superficie do corpo é constante, isso pode ser

provado experimentalmente e teoricamente.

A figura (5) mostra o perfil de velocidade através da camada limite, onde a velo-
cidade na superficie é zero e aumenta continuamente até o valor de V, na borda externa
da camada limite. Por defini¢do o perfil de velocidade mostra a variagao de velocidade na

camada limite como fungao de y (Anderson,2017).

A inclinacao do perfil de velocidade na parede é importante, pois ela comanda a
tensao de cisalhamento na parede. O gradiente de velocidade na parede é definido como

(dV/dy),—o- A tensdo de cisalhamento na parede é:

dv
S s 2.14
Tw = i (dy>yzo (2.14)

O perfil de temperatura na camada limite poder ser observada na Figura (6), a
combinacao, por definicdo um perfil de temperatura mostra a variacao de temperatura na
camada limite como funcao de y. E os perfis de temperatura, geralmente, sdo diferentes

para diferentes posi¢oes de x. (Anderson,2017).

A temperatura na camada limite se da pela conducao térmica, a qual é a trans-
feréncia de calor de uma regiao mais quente para uma regiao mais fria, e pela dissipacao
ficcional, que é definida como o calor local do gas gerado pela friccdo de duas linhas de

fluxo.
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Figura 6 — Perfil de Temperatura através da Camada Limite Fonte: (Anderson,2015)

Como a inclinagao do perfil de temperatura, a inclinagao de temperature também
é importante, ela determina o aquecimento aerodinamico (condugao térmica e dissipagao
ficcional), para dentro ou para for a da parede. O gradiente de temperatura na parede é

(diy)xzo, entdo a taxa de aquecimento aerodinadmico na parede é dada por

G = —k((‘g»yzo (2.15)

O ntimero de Reynolds tem uma grande influéncia nas propriedades da camada
limite, e ele comanda a estrutura dos fluxos viscosos em geral. Nos fluxos viscosos e
especialmente na camada limite existem dois tipos basicos de fluxo viscoso, o fluxo laminar
e o fluxo turbulento (Anderson, 2017).

O fluxo laminar, em que as linhas de fluxo sdao suaves e regulares e o elemento de
fluido move-se suavemente ao longo da linha de fluxo. O fluxo turbulento que é caracteri-
zado por linhas de fluxo quebradas e o elemento de fluido se movimenta aleatoriamente,

irregularmente e sinuosamente. (Anderson, 2017).

O numero de Reynolds local numa distancia especifica x,da “Leading Edge” , ou
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traduzindo, bordo de ataque, é definido pela Eq (2.14).

_ PooVooll
W

Re, (2.16)

Onde, p, ¢ a densidade de fluxo livre,V,, é a velocidade de fluxo livre, py € 0

coeficiente de viscosidade de fluxo livre e x a distancia a partir da leading edge.

Nessas condigoes de viscosidade as camadas de linhas de fluxo superior irao fluir
mais rapido que as inferiores até a borda de saida da camada limite, 14 as mais altas
velocidade e a temperatura dos gradientes, que podem ser ditas como velocidade e tem-
peratura saida da camada limite irdo ser as mesmas para as velocidades e temperaturas do
fluxo nao viscoso, pois como a camada viscosa é muito pequena, em escala infinitesimal,

pode-se fazer essa consideracgao.

Dessa forma a camada limite de velocidade tem uma espessura de d e a camada li-
mite de temperatura tem espessura de ¢;, geralmente § £ §;. Uma importante propriedade

de camada limite é a chamada espessura de deslocamento ¢*, definida por:

P (! pu
5 _/0 (1 peue> dy (2.17)

Usando o conceito de camada limite de Prandtl, as equacdes de Navier- Stokes

podem ser reduzidas para uma forma mais maledvel que sao as chamadas equacoes da ca-
mada limite. E importante dizer que,no refereincial do Anderson, para o desenvolvimento

das equagoes usa-se um fluido bidimensional estavel, sobre uma placa plana.

Considera-se também que que o comprimento da placa é muito maior que a espes-
sura da camada limite. Entao as equacoes para camada limite podem sao definidas logo

abaixo:
Equagao de Continuidade:

Olpu) | 9(pv)

o 5y ~" (2.18)

Equacao momento x:

ou ov dp. 0,6 Ou

e = — e 1
P o +pU8y dx * 3y('u8y> (2.19)

Equacgao momento y:

= =0 (2.20)

Equagao de Energia:



2.3. Camada Limite

39

U@_’_ v%—ﬁ(ka—T)
Plox TP dy Oy Oy

dpe
dx

ou
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(2.21)
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2.3.1 Camada Limite Laminar

Segundo Anderson (2017) o estudo da camada limite laminar pode ser dividida em
duas vertentes, a do fluxo compressivel e do fluxo nao compreessivel. O fluxo incompressi-
vel em uma placa tem-se a solucao de Blasius que foi a primeira aplicacao das hipéteses da
camada limite de Prandtl, em que Blasius desenvolveu uma equagao diferencial ordinaria

de terceira ordem que pode resolvida numericamente.

Porém a atencao maior aqui serd dada para camada limite laminar no fluxo com-
pressivel. Um fluxo compressivel em uma superficie plana pode ser resolvido numerica-
mente, essas solugoes dependem do nimero de Mach, o nimero de Prandtl e a condi¢ao da
parede (se é adiabético ou temperatura constante com 7T, dado). Geralmente, compres-
sibilidade reduz Cy e aumenta delta. O coeficiente de arrasto de friccao pode ser descrito

na equagao abaixo:

1.328 T,
- —w) (2.22)

Na Eq.(2.20), a fungao F é determinada pela solugdo numérica, ja a equagao da

espessura da camada limite é apresentada como:

5.0z T,
G(M,, Pr, =2 2.23
TGO Pr ) (223)

T
Da mesma forma que F, G também é obtido da solucdo numérica. Porém essas

5:

solugoes nao sao possiveis de calcular, pois nao se tem os dados de F e G. Conforme a
publicagao do Tihonov (1971) de Nozzle boundary layers a camada limite laminar em uma
tubeira com escoamento viscoso é muito pequena quando comparada com a espessura da
camada limite turbulenta (Dhyandra,2017).

As equagoes encontradas no artigo sdo mais faceis de serem resolvidas pois elas sao
mais simples, essas equagoes foram desenvolvidas experimentalmente para uma tubeira
e oferecem as informagoes necessarias para a analise da camada limite laminar. Para a

secao critica da tubeira (garganta) tem-se as seguintes equagoes

212y,
Oer = 2.24
sina v/ Regy ( )
0.565 Y.
or 2.25
“ sino \/ Reer ( )
Para a saida da tubeira pode utilizar as Equagoes abaixo:
20-735
0=2.7L (2.26)

e
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M1.36
v Re

Nas figuras abaixo pode observar-se a funcao de cada varidavel presente nas equa-

0" =0.82L

(2.27)

coes.

riilidd

¥,

L2 L1

Figura 7 — Varidveis de uma tuberia para a camada limite de Tihonov,1971. Fonte
(Dhyandra,2017).

Figura 8 — Camada limite de uma tubeira, Tihonov, 1971 Fonte (Dhyandra,2017).
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2.3.2 (Camada Limite Turbulenta

De acordo com Anderson, o tépico fluxo turbulento é profundo e muito estudado,
porém ainda é impreciso. A natureza da turbuléncia e a habilidade de prever suas caracte-
risticas, continua sendo um problema néo resolvido, entdo Anderson propoe um contraste

com o estudo da camada limite laminar.

Entao para o fluxo compreensivel chegou-se entao a duas equagoes para camada
limite em uma placa plana, o método de referéncia de temperatura é considerado um facil
calculo da engenharia do atrito da pelicula e tranferéncia de calor para uma placa plana

que leva em consideracao a compressobilidade, as quais podem ser observadas abaixo

. 0074
Dy
=t (2.29)
f %pugS

O trabalho do Korolev (1978) adota um método experimental para a resolugao da
equacao da camada limite em uma tubeira, no qual é uma forma mais aproximada de
obter informagoes sobre o comportamento da camada limite turbulenta (Dhyandra,2017).
As equacoes abaixo sdo para tubeira isolada e para tubeira com tranferéncias de calor

para camada limite, respectivamente, que foram deduzidas por Korolev, 1978.

6*
—Re2? = 0.032M 10 (2.30)
T

5*
—Re’? = 0.0675M°® (2.31)
Xz
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3 Foguete Hibrido

Os foguetes a propelente Hibridos (FPH) combinam oxidante e combustivel em
estados fisicos distintos. Normalmente o sistema hibrido tem o combustivel em estado
solido, armazenado na cdmera de combustao. O oxidante liquido ou gasoso é alimentado

através de um sistema similar aos foguetes a propelentes liquidos convencionais.

O fluxo do oxidante ¢é regulado pelo tanque pressurizado e uma valvula e injeta o
fluxo de oxidante através de uma porta de combustivel sélido. A reagdo quimica pode ser
iniciada por um dispositivo de igni¢do, semelhante a um motor de foguete de propelente
sélido (Farokhi,2014). Os gases de combustao quentes sao expelidos através do bocal de

escape para produzir impulso.

O combustivel sélido vaporiza com o calor proveniente do processo de combustao
e se mistura com o vapor do oxidante para produzir combustao. Os gases aquecidos sao

ejetados através de uma tubeira convergente-divergente.

Foguetes hibridos sao mais simples que os bipropelentes liquidos, podem fornecer
impulso especifico maior que os propelentes solidos, comumente sao mais seguros que os
demais sistemas e o produto de exaustao nao é toxico. Como exemplo de foguetes hibridos

tradicionais, pode-se falar o par éxido nitroso- parafina (Bertoldi, 2007).

A Fig.(9) abaixo representa esquematicamente a estrutura do foguete hibrido.

Prassurized
liquid oxidizer Valve Solid fuel
tank /
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Figura 9 — Esquematico de foguete hibrido com combustivel sélido e oxidante ga-
soso.Fonte (Farokhi,2014).

O sistema propulsivo hibrido possui algumas vantagens quando comparadas com os
outros sistemas propulsivos, liquido e solido. Entre elas, este sistema oferece uma relativa
simplicidade e baixo custo de fabricagdo comparada com o foguete liquido, o sistema
hibrido possui a capacidade de pausa e reinicio do processo propulsivo e suave mudanca

no empuxo do foguete.

Além disso, este sistema oferece uma seguranga melhorada com relagdo a explosao
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ou detonagao durante a fabricagao, possibilidade de estocagem e de operacao. Por tltimo e
nao menos importante, este sistema apresenta um impulso especifico maior que os motores
de foguete sélido e uma maior razao densidade/impulso especifico do que os motores de
foguete liquido, (Sutton, 2010).

3.1 Foguete Sara

Os dados utilizados para a solucao desse trabalho, sdao os dados do satélite de
reentrada atmosférica SARA, o projeto em desenvolvimento pelo Instituto de Aeronautica
e Espaco que é uma plataforma para testes em micro gravidade operando em érbita baixa

circular de 300 km de altitude, o satélite tem capacidade para uma carga total de até
150kg.

No momento de retorno a Terra, deve-se acionar um retro motor, desacelerando o
satélite para que este possa sair da érbita circular e induzindo a reentrada na Terra e ao

final pousar em seguranga, com auxilio de paraquedas (CCS-AEB 2015).

O Laboratério de Propulsao Quimica da UnB, desenvolveu um protétipo do SARA
com o diferencial de utilizar um motor hibrido, para que pudessem ser feitos testes na
finalidade de qualificar esse tipo de motor para essa aplicagao. O design do motor projetado

pela equipe de Propulsdo Quimica da UnB é mostrado na Fig.(10).
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| MELATER Cmain Camicg EXTENDES CLTT T Y HOZEILE MNOIILE
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Figura 10 — Motor de foguete hibrido desenvolvido pela equipe de Propulsdo Hibrida da
UnB.



3.2. Tubeira de um Foguete Hibrido 45

3.2 Tubeira de um Foguete Hibrido

A tubeira de um foguete é uma componente importante do motor que tem a funcao
de receber os produtos da reacao de combustao a uma alta temperatura e baixa velocidade

e acelerd-los até atingirem velocidade sonica na secao critica da tubeira, ou garganta.

Logo em seguida os gases de alta temperature expandem na regiao divergente da
tubeira atigindo a velocidade almejada. Para foguetes de sondagem, veiculos langadores,
misseis balisticos ou qualquer outro equipamento que voe verticalmente, uma tubeira oti-

mizada para operar ao nivel do mar sera ineficiente em altitudes elevadas (Bertoldi,2007).

A Fig.(11) é a vista em corte da tubeira do motor, com as medidas do didmetro
da garganta, entrada e saida da se¢do transversal, comprimento total do reservatério até

a saida e comprimento da garganta até a saida da tubeira.

127.2 mm

100.8 mm

Figura 11 — (A) vista em corte da lateral da Tubeira; (B) vista do perfil da regiao da
garganta e regiao divergente da tubeira.Fonte(Silva,2018).

Com base nas dimensoes da Fig.(11), foram construidos dois modelos de tubeira,
um produzido em aco 304L e outro em composito de fibra de carbono como mostra a
Fig.(12)

Figura 12 — Tubeira de Ago 304L e plastico refor¢ado com fibra de carbono de Andrianov,
2015. Fonte (Pessoa,2017).
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A tubeira do motor de um foguete normalmente opera em altas temperaturas
pois deve suportar elevadas cargas térmicas, alta temperatura e pressao, dessa forma, o

material deve ter resisténcia a oxidacao.

As vantagens de usar aco como material da tubeira sdo, é resistente ao calor,
alto médulo de elasticidade, resisténcia a fadiga e tenacidade a fratura e conserva sua
performance mecanica a altas temperaturas, acima de 300-450 °C', alta resisténcia (1500

— 2000Mpa) e sdo mais faceis de construir e possuem baixo custo de fabricagao.

Porém tem-se também os pontos que nao sao vantajosos de utilizar o ago como:
A densidade é de 7.2g/cm?, o ago é sensivel a corrosao e o ago de alta resisténcia sofre
fragilizacao quando absorve hidrogénio e quebra quando a concentracao de hidrogénio

dentro do aco é baixa.

Ja a fibra de carbono possui alta condutividade elétrica, baixa tolerancia ao im-
pacto e alta resisténcia a fluéncia e a fadiga, a fibra de carbono tem alta resisténcia, sua
expansao térmica ¢ quase nula. O carbono de alta resisténcia apresenta tensao de ruptura
de 4300-4900 MPa, médulo de elasticidade de 230-240 GPa, deformacao especifica tltima
de 1.9 — 2.1 % e densidade de 1.55g/cm? (Mouritz, 2012).

De acordo com Lucci (p.4,2012) pre-pregs sdo materiais imbuido de resinas pré-
catalizadas com fibras de reforco. Os pre-preg sao laminados e dispostos em camadas
e termicamente curados para que se tenha estruturas de baixo peso e dimensionamente

precisas. A combinacao da fibra com a resina é de 70-80 % de fibra e 30-20% de resina.

A resina usada neste caso é a epoxi. Esse material apresenta alto desempenho
(seguranca, durabilidade e resisténcia). O propelente de funcionamento desse motor de

foguete hibrido é grao de parafina e 6xido nitroso
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4 Rugosidade e Ondulacao

Processos mecanicos e quimicos de fabricagao produzem rugosidade aleatoria em

superficies reais, sendo que ocorre na maioria das situagoes de engenharia (REN el al,2011).

A qualidade da superficie interna de tubos é diferenciada em termos da sua rugo-
sidade, representando as irregularidades de pequena escala da superficie deixadas pelas
ferramentas durante o processo de fabricacao, da ondulacao refletida pela sobreposicao da
rugosidade e resultantes de vibragoes, tensoes, deflexao e causas externas, e em termos de
forma, tido como a medida dos desvios de forma de uma superficie. (Sherrington; Smith,
1986; Hutchings, 1992; Faccio, 2002).

De acordo com Scott e Thomas (2008) a rugosidade pode ser definida em duas
categorias, a rugosidade inerente é geralmente de uma distribui¢do natureza, caracteristi-
camente pequena e abundante. Rugosidade inadvertida é geralmente de natureza discreta,

tipicamente muito maior em escala do que distribuido e isolado ou pouco frequente.

As funcgoes de parametrizacao da rugosidade referem-se a amplitude ou espaca-
mento das irregularidades (profundidades e distdncias entre picos e vales no perfil), po-
dendo ser de natureza hibrida em alguns casos. Essas fungoes matematicas estao bem
caracterizadas nos instrumentos de medi¢ao de rugosidade, restringindo-se o nimero de
parametros possiveis de serem avaliados ao nivel de sofisticacao e tipo de aparelho (Hermes
Soares da Rocha, 2014).

O aparelho para medir rugosidade é chamado de rugosimetro, em laboratérios
geralmente utilizam-se rugosimetros de bancada, com software para visualizagdo dos pa-
rametros medidos e sua representacao grafica, ja em fabricas sao utilizados rugosimetros

portateis, praticos, mas com limitacoes de recursos nacionais.

Segundo Hermes (2014) A rugosidade média (Ra) é o parametro classico para
representagao de rugosidade adotado na maioria das situagoes (GADELMAWLA et al,
2002), correspondendo a altura de um retangulo, cuja area seja igual a soma absoluta das
areas delimitadas pelo perfil de rugosidade e pela linha média dentro do comprimento de
avaliacao Im, de modo que a area de picos relativa a linha média seja igual a area de vales

no perfil medido.

O parametro Rq representa a raiz quadrada do somatério de desvios ao quadrado,
sendo, portanto maior que Ra. Por outro lado, o parametro Rc diz respeito a amplitude
média das alturas das irregularidades do perfil, sendo representado pela média dos cinco
valores de “cut-off”, enquanto o Ry ¢é a altura maxima de picos e vales dentre estes cinco

valores (Anexo C).
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Figura 13 — Representacao (rugosidade + ondulac¢do) no topo da figura, demosntragao
das incégnitas para medicao de rugosidade e ondulagdo, no inferior da figura
. (Fonte: Mitutoyo, 2012, Whitehouse,1994.)

Outro parametro primitivo de interesse é o Rt, que faz referéncia a rugosidade total,
obtido como o resultado de soma da maxima altura de pico com a méaxima profundidade
de valores de perfil. Isso pode ser observado no Anexo C. Os conceitos de medicao de

rugosidade e ondulagao de uma superficie real estao representados na Fig.(13).

Verifica-se que para os comprimentos de amostragem Il e l.o definidos como valor
ou nivel de cut-off na linguagem técnica dos aparelhos de medicao,tem-se os respecti-
vos valores de H1 E H2 para amplitude da rugosidade, sendo que este tltimo também

incorpora o efeito da ondulagao sobre o erro de forma da superficie.

A nocao de rugosidade em termos de geometria de superficie refere-se as menores
alturas de irregularidades, com comprimentos pequenos de picos e vales, definindo limites

de bandas estreitas. Irregularidades com comprimentos maiores definem a ondulacao.

Segundo Whitehouse, 1994, a rugosidade presente na superficie é a parte das ir-
regularidades em uma superficie deixada apds a fabricacao da peca que sdo consideradas
inerente ao préprio processo de remocao de material, ja a ondulagao que pode ser devida

ao baixa performance de uma méaquina individual.

As ondulagoes sao tipos de irregularidades periddicas que tem comprimento de
onda mais longo, causado por fabricacao prépria. Um exemplo disso é o efeito de vibragao
entre a peca de trabalho e a peca a ser fabricada. A maior influencia da ondulacao é dada

pelo arredondamento de pecas.

Consequentemente o que é medido como ondulagao ao longo do eixo é s6 um

componente radial da onda que é mostrado pelo perfil de arredondamento.A diferenca de
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Figura 14 — A- Fluxo sobre um prato plano; B- Diagrama esquematico da transferéncia
linear da condi¢ao de contorno velocidade para os pontos A e B na superficie
lisa original.(Fonte :Wang e Zhong, 2008)

rugosidade e ondulagoes pode ser observada na Fig.(13).

Whitehouse, 1994, caracteriza que a rugosidade esta sobreposta a ondulagao. Como
a ondulagdo é considerada macrogeométrica ela pode ser medida por um instrumento

usual, mas o rugosimetro tem capacidade de medir ondulacoes.

Alguns parametros para medir ondulacao sao : Altura média, frequéncia, compri-
mento, profundidade e periodo. Dessa forma, o processo é praticamente o mesmo que é
feito para a rugosidade. O periodo das ondulagoes é definido pelas técnicas de fabricacao

do material, pois cada material possui uma organizagao de fibra e matrizes diferentes.

Segundo Wang e Zhong (2008) a rugosidade afeta a transi¢do da camada limite
laminar para a camada limite turbulenta e forma vortices nessa regiao de transi¢ao, pode
ser observado que a Fig.(14) A - mostra um fluxo supersdénico sobre um prato plano
rugoso, e B - representa esquematicamente a transferéncia da condi¢do de contorno linear
da velocidade em direcao ao fluxo, onde as setas em negrito na superficie nao perturbada
representam as condicoes de limite de velocidade em dire¢ao ao fluxo para os pontos A e

B na superficie lisa original.

Mack, 1975, foi o primeiro a realizar calculos extensivos sobre as caracteristicas
de estabilidade linear de camadas limite compressiveis. Ele usou a teoria da estabilidade
linear compressivel (LST) para calcular a razao de amplitude (A = Aj) de distirbios
de frequéncia constante como uma fungdo do nimero de Reynolds, ondeA e Ay eram a

amplitude de distancia local e a amplitude inicial de distancia de perturbagao.

O numero de registros de transmissao foi determinado por um critério de relacao
de amplitude. Porém para uma camada limite supersonica de placa plana de parede
resfriada, verificou-se que o niimero calculado de transicao de Reynolds aumentou muito

mais rapidamente do que as medigdes experimentais.

Tais resultados indicaram que o LST por si s6 era insuficiente para determinar
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com precisao o numero de Reynolds da transi¢ao, era necessario levar em consideracao as
propriedades dos distirbios do meio e as excitagoes iniciais dos modos de onda da camada

limite.

Desde entao muitos estudos experimentais e numéricos foram feitos para avaliar o
comportamento da transicao da camada limite laminar para a turbulenta com a presenca
de rugosidade na pega, como citado por Wang e Zhong (2008), onde Hanifi, Schmid e
Henningson (1996) investigaram fenémenos de crescimento transitério temporal de fluxos

da camada limite em uma série de nimeros de Mach de 0,1 a 4,5.

Assim, usando o método de colocagdo espectral, descobriram que o crescimento
transitério maximo aumentou com o niimero Mach e pode ser dimensionado com R? , onde
Re é o nimero de Reynolds definido usando variaveis de fluxo de fluxo livre e espessura

da camada limite de Blasius .
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5 Calculo Analitico

Primeiramente para dar inicios aos calculos das propriedades dentro da tubeira,
as quais sao: Densidade, pressao, temperatura, nimero de Mach, e razao de areas, dessa
forma tem-se os dados do laboratério de propulsao hibrida da Universidade de Brasilia

(UnB): Os dados de funcionamento da Tubeira sdo:
1. Entrada: Ty = 3225K P, = 3M Pa py = 3.058kg/m?
2. Saida: T = 1311K P = 5kPa p = 0.013kg/m?

Outros dados do laboratério de propulsao quimica da (UnB) podem ser observados

na Tab.(1) abaixo, a relagao de razao de areas na tubeira e gama.

Tabela 1 — — Relacao de valor de razao entre areas e gama disponibilizado pelo laboratoério
de propulsao quimica da Universidade de Brasilia (UnB).
AJA* 5 10 15 20 25 30 35 40 45
v 1,167 1,194 1,217 1,234 1,242 1,246 1,247 1,251 1,253

Sabendo-se que o cédlculo das propriedades depende do nimero de Mach, usa-se
entdo a Eq.(2.10), como j4 foi dito anteriormente, a equacao de relagao de areas depende
do Mach e do indice adiabatico, da tabela 1 tem-se que cada relacao de area encontra-
se indices adiabaticos,faz-se entdo uma interacao usando o MATLAB, para encontrar os

valores de Mach para cada valor de razao de areas.

Logo apos calculado o valor de Mach, e tendo as condigoes iniciais da tubeira, T}, pg,p0,
pode-se calcular as outras propriedades com as Equagoes (2.11), (2.12), (2.13), da mesma

forma, por interagdo numérica com o programa MATLAB.
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5.1 Calculo Analitico Camada Limite Laminar e Turbulenta

Para o cdlculo da camada limite laminar e turbulenta, é necessario calcular al-
gumas propriedades como Velocidade, densidade, coeficiente de viscosidade,no caso essas
propriedades sao calculadas pelo método caracteristico e tanto para camada laminar e
turbulenta e estao apresentados nas Tabelas (2) e (3) que estao apresentadas logo abaixo,

o nimero de Reynolds pela Eq.(5.1)

Re = pVIi(:I:) (5.1)

Com interpolagao encontra-se o valor S(x) e de x utilizando a equagao que define

o perfil da tubeira

y = 17.9 + 0.4803292 — 0.00226208z7 + 5.573.10 %23 (5.2)

A qual y é a fungao f(x) e serd substituida na equagdo 30 abaixo para ter-se o

valor de S(x)

5.1.1 Calculo Analitico Camada Limite Laminar

O calculo da Camada limite laminar utiliza-se as Equagoes (2.24) a (2.27) para a
tubeira do trabalho do Tihonov (1971) e também calcula-se o nimero de Reynolds pela
Equagao (5.1). Utiliza-se também as propriedades calculadas pelo método caracteristico,

fornecidos pelo laboratério de propulsdo quimica, da Tab.(2).

Tabela 2 — Propriedades da camada laminar calculados pelo método caracteristico. Fonte:
Laboratério de propulsao quimica Universidde de Brasilia (UnB).

AJA* V(m/[s) plkg/m®) p(10Y) (kg/(m*s)) M
1 1022 1,887 1 1
45 2888 0,015 | 4,165

5.1.2 Calculo Analitico da Camada Limite Turbulenta

As propriedades da camada limite turbulenta serdo calculadas pelas Equagoes
(2.30), (2.31), (5.1), (5.3), que sdo férmulas empiricas obtidas experimentalmente de

acordo com Korolev (1978).

A Eq.(2.30) foi elaborada para uma tubeira isolada, ou seja, sem transferéncia de

calor, como tubeira de carbono por exemplo. J4 a Eq.(2.31) foi desenvolvida para tubeiras
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sem isolamento, na qual ha transferéncia de energia, um exemplo é a de material metalico.
Como foi dito anteriormente utiliza-se o valor do perfil da tubeira, Eq.(5.2), para calcular
por meio de interpolagao os valores de x e S(x). As propriedades calculadas pelo método

caracteristico sao apresentadas na Tab.(3).

Tabela 3 — Propriedades da Camada Limite Turbulenta Calculado pelo método caracte-
ristico. Fonte: Autora
AJA N(mjs) plhg/m®) (10~ 4)(kg/(m+s) M
1 1022 1,887 1 1
5 2312 0,167 1 2,675
10 2441 0,076 1 3,112
15 2652 0,048 1 3,368
20 2723 0,036 1 3,557
25 2773 0,028 1 3,715
1
1
1
1

30 2811 0,023 3,852
35 2842 0,019 3,969
40 2867 0,017 4,073
45 2888 0,015 4,165
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6 Método de Simulacao Numérica

Uma outra aproximagao geral para a solucao das equacoes governantes das pro-
priedades do fluxo é a numérica, chamada de dindmica computacional dos fluidos, CFD,
que é uma terceira dimensao da aerodindmica, completando as dimensoes anteriores da

teoria pura e do experimento puro.

Em contraste com as solugoes lineares, CFD representa a solucao exata das equa-
¢Oes governantes nao lineares, isso quer dizer, as equagoes sem suposicoes simplificadas e
¢ aplicada para qualquer regime, transonico, hipersonico, subsénico e supersonico. Porém
erros numéricos de arredondamento e truncamento estao sempre presentes na representa-

¢ao numeérica das equagoes governantes.

Anderson (2015) diz que a esséncia do CFD ¢é definida pela frase: “ A arte de subs-
tituir integrais e derivadas parciais nas equagoes governantes do fluido em movimento na
forma algébrica descretizada, que por sua vez sao resolvidos para obter valores numéricos

de campo de fluxo em pontos discretos no tempo e/ou espago".

A vantagem do CFD é que esse modelo pode lidar com a equagao total e nao
linear da continuidade, momento e energia, em principio sem recorrer a qualquer aproxi-

macao geométrica ou fisica. Para a analise numérica desse trabalho foi utilizado o software

ANSYS 19.0.

ANSYS é um software, programa CFD de c6digo comercial usado na industria e
no meio académico na analise de escoamentos de fluidos incompressiveis e compressiveis
e transferéncia de calor, sdo usados interfaces para a introdugao dos parametros, inputs,
e visualizagao dos resultados, outputs. Os c6digos de CFD tém trés etapas principais:

pré-processamento, Solver e pds-processamento.

6.1 Pré - Processamento

A fase do pré-processamento é a parte da definicdo do problema fisico de escoa-
mento para ser adaptado e assim iniciar a solug¢ao no solver. O qual pode ser escalado nas

seguintes fases:

e Definicdo de geometria e do dominio do problema

e Geracao de malha - divisdo do dominio em pequenas partes, volumes de controle ou

células
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e Especificacao das condigoes de fronteira — células que definem ou tocam no limite

do dominio
e Selecao do fenémeno fisico ou quimico que se pretende modular

e Definicao das propriedades do fluido

A solucdo do problema é definida nos nds, no interior de cada célula, como é
definido no CFD. A precisao da soluc¢ao esta profundamente ligada ao nimero de células

da malha, maior niimero de células resulta em melhor precisao dos resultados.

O volume de controle deve ser de menor dimensao em zonas de maior variacao das
propriedades do escoamento, em contrapartida nas zonas de menor variagao das proprie-

dades, os elementos da malha podem ser maiores.

6.2 Solver

O software ANSYS Fluent possibilita dois métodos numéricos na técnica dos vo-
lumes finitos: pressure-based e density-based. O método baseado na pressao ¢ apropriado
para a solucao de problemas de escoamentos incompressiveis de baixa velocidade, en-
quanto o método baseado na densidade é mais propenso para escoamentos compressiveis
de alta velocidade. Nos dois casos, o campo de velocidades é obtido através das equagoes

do momento.

No método baseado na densidade, a densidade é obtida pela equagao da continui-
dade, no método baseado na pressao o campo de pressoes é obtido pela manipulagao das
equagoes do momento e continuidade. Tanto o método baseado na pressao e na densidade

passam pelas etapas apresentadas a seguir:

e Divisao do dominio em volumes discretos de controle usando a malha ja definida

e Integracao das equagoes governantes nos volumes individuais de controle para cons-
trucao das equagoes algébricas discretas de variaveis dependentes (desconhecidas)

como velocidade, pressao, temperatura e escalares de conservagao.

e Linearizacao das equacoes discritizadas e solucao resultante do sistema de equacoes
lineares das variaveis dependentes. Os dois métodos empregam processos de dis-
critizagao similar, mas tém abordagens diferenciadas na linearizacao das equagoes

discretizadas.
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6.3 Pds- Processamento

O ANSYS Fluent disponibiliza na sua interface de pds processamento, os valores
das propriedades do fluido em cada interagao e uma grande capacidade grafica, como por
exemplo: Visualizacdo da geometria e da malha, gréfico de vetores, linhas de contorno e
de fluxo coloridas , graficos de superficies 2D e 3D , trajetérias de particulas , manipu-
lacao de imagens (translagio, rotagao escala, etc), o software também possui disponiveis

ferramentas para criacao de arquivos de video.

6.4 Definicao de Malha

A criagao de blocos estruturais de malha com elementos quadrilateros para 2D ou
hexaédricos para 3D pode levar muito tempo na sua execucao, podendo em situagoes estes
blocos representarem geometrias complexas em zonas de baixo gradiente e pouca impor-
tancia. Nos casos de geometrias complexas usar elementos triangulares ou tetraédricos

pode ser a opc¢ao de melhor utilidade.

No aspecto do custo computacional, em geometrias com largo comprimento de
escala do escoamento, uma malha com elementos triangulares ou tetraédricos pode ser
obtida com menos elementos que uma malha equivalente de elementos quadrilateros ou
hexaédricos (Simao,2016). Na difusdo numérica que se deve aos erros de truncatura, ¢ di-
minuida quando alinha-se o escoamento com a malha, este alinhamento ¢ melhor atingido

com malha quadrilateral ou hexaédrica.

6.4.1 Malha 2D

Existem 2 tipos de células 2D, triangular e quadrilateral conforme apresentado na
Fig.(15) As células quadrilaterais podem gerar malha estruturada ou nao estruturada,
a célula triangular s6 permite a criacao de malha nao estruturada,existe ainda a malha

hibrida com os dois tipos de células.

6.4.2 Malha 3D

Existem 5 tipos de células 3D, tetraédrica (4 faces), piramide (5 faces), prisma
de base quadrangular, hexaédrica (6 faces), prisma de base triangular cunha (5 faces) e

poliédrica (multiplas faces).

A Fig.(16) representam a célula 3D tetraédrica e hexaédrica. Uma malha com
elementos tetraédricos designa-se por malha tetraédrica, elementos hexaédricos malha

hexaédrica, com mais de um tipo de elemento diz-se malha hibrida.
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a) b)

Figura 15 — Células 2D - a)Triangular b)Quadrilateral. Fonte: Manual ANSYS

Figura 16 — Células 3D - a)Tetraédrica b)Hexaédrica. Fonte: Manual ANSYS

6.5 Modelo de Simulacdo Numérica Turbulenta

O modelo padrao k- w no ANSYS Fluent incorpora modificagoes para efeitos de

baixo nimero de Reynolds, compressibilidade e espalhamento do fluxo de cisalhamento.

O modelo k-w é um modelo empirico baseado em equagoes de transporte de mo-
delos para a energia cinética turbulenta (k) e a taxa de dissipagao especifica (w), que
também pode ser pensada como a razao de épsilon para k no modelo k-e. Enquanto o
modelo k-w foi modificado ao longo dos anos, os termos de producao foram adicionados
as duas e equagoes k e omega, que melhoraram a precisao do modelo para prever fluxos

de cisalhamento livre.

A energia cinética turbulenta (k) e a taxa de dissipacao especifica (w) sdo obtidas

a partir das seguintes e Eq.(6.1) e (6.2) de transporte:
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0 0 0 ok
= ) = ——(Th— —Y, 1
at(pk‘)Jrami(pkuz) a%( ’“axjHG’“ e+ Sk (6.1)
0 0 0 Ow
= )= (T Y, 2
825(pcu)—|—8$i (pwu;) 8xj( waxj)JrGw W+ Sy (6.2)

Nestas equacoes, G representa a geracao de energia cinética turbulenta devido
a velocidade média gradientes. (G, representa a geracao de w , I'y e I',, representam a
difusividade efetiva de k e w, respectivamente.Y}, e Y,, representam a dissipacio de k e w

devido a turbuléncia e Si e S,, sdo termos de origem definidos pelo usuéario.

As difusividades efetivas para o modelo k-w sao dadas pelas Eq.(6.3) e (6.4)

Tp=p+ 2 (6.3)
Ok
T, =p+ ot (6.4)

w

onde o e g, sao os numeros turbulentos de Prandtl para k e w, respectivamente.
A viscosidade turbulenta,u; , é calculado combinando k e w da seguinte maneira, repre-
sentada na Eq.(6.5) :

etk
L = o - (6.5)

O coeficiente a* amortece a viscosidade turbulenta, causando uma corre¢ao no

baixo nimero de Reynolds, da Eq.(6.6)

ajRey/ Ry,

f=al (————— 6.6
“ aOO( 1+ R€t/Rk ( )
onde,
Ret = Lk (67)
W
Ry =6 (6.8)
. B

B = 0.072 (6.10)
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Nota-se que, na forma de ntimero alto de Reynolds, do modelo k- w, a* = a* .

O termo Gy representa a produgdo de energia cinética turbulenta, na Eq.(6.11).

G = juS? (6.11)

onde S é o médulo do tensor médio da taxa de deformagao, definido pela Eq.(6.12)

A produgao de G, é dada na Eq.(6.13)

G, = oz%Gk (6.13)

O coeficiente de v é dado pela Fig.(6.14)

Uoo

oo + Ret/Rw
1 + Ret/Rw

( (6.14)

==
onde R, = 2,95, a* e sdo dadas pelas Eq.(6.6) e (6.7) Obsrva-se que para nimero
alto de Reynolds no modelo k —w, a = a,, = 1.

A dissipacao de k pode ser observado na Fig.(6.15)

Yi = 0B fork (6.15)
onde
fs={ 1 Xk < Om x& > 0 (6.16)
Xk = c;aaaig; (6.17)
p" = B+ T F(M))] (6.18)

4/15 + (R@t/R5)4

B = 1+ (Rey/Ry)*

) (6.19)

Onde, ¢* = 1.5, Rg =8, %, = 0.09.
A dissipacao de w é dada na Eq.(6.20)
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Yo = pBfs? (6.20)
Onde,
1+ 70x.
=AY 21
Ts 1+ 80y (6.21)
Q,;5QkSki
Xo = ‘(6* w)?f“ (6.22)
hi=3 <axj N 8961-) (6.23)

Onde o tensor da taxa de dormagao S;j é dado pela Eq.()

SiJ = 3 (axi + 8xj> (6.24)
E também,
_ Bi
5= [1- 2 rou) (6.25)

A fungdo de compressibilidade, F'(M,), estd representada na Fig.(6.26)

F(Mt) - { O Mt S MtOME - MtO Mt > MtO (626)
Onde,
2k
M? = = (6.27)

e M;0 = 0.25 e a é a velocidade do som.Observe que para nimero alto de Reynolds

no modelo k —w, B = B%..

6.6 Condicoes de limite de parede

As condicoes de contorno da parede para a equacao de k nos modelos k — w sao
tratadas da mesma maneira que a equacao de k é tratada quando tratamentos avangados

de parede sao usados com os modelos de k — w.

Isso significa que todas as condigoes de contorno para malhas com funcao de parede
correspondem a abordagem da funcao de parede, enquanto para as malhas finas, sao

aplicadas as condigoes de contorno de niimero baixo de Reynolds apropriadas.
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No Fluent, o valor de w na parede é especificado na Eq.(6.28)

w (6.28)

6
+_
wh = EATaE (6.29)
e na Eq.(6.30) a regiao logaritmica:
N 1 dut,,

= 6.30
Jo o
Dessa forma, um tratamento de parede pode ser definido para a equagao w, que
alterna automaticamente a formulagao de subcamada viscosa para a funcao de parede, de-
pendendo da malha. Essa combinacao foi otimizada usando o fluxo Couette, o qual é fluxo
um fluido viscoso no espaco entre duas superficies, uma das quais se move tangencialmente

em relacao a outra.

A configuracao geralmente assume a forma de duas placas paralelas ou o espaco
entre dois cilindros concéntricos, para obter uma solucao independente da grade do valor
de atrito da casca e transferéncia de calor na parede. Essa combinacao aprimorada é o

comportamento padrao para o tratamento proximo a parede.
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7 Simulacao Numérica da Tubeira do Fo-
guete de motor hibrido SARA

A simulagao realizada neste trabalho é dedicada ao fluxo através na tubeira, onde
o interesse ¢ o comportamento da camada limite na parede da tubeira. Na realizacao das
simulagoes foram utilizadas a mesma geometria porém com duas configuracoes diferentes,
uma com deformacao de rugosidade e ondulagao na parede divergente da tubeira e uma

sem deformagao na parede divergente.

7.1 Malha 2D

7.1.1 Andlise de Sensibilidade de Malha

A geometria usada é de uma tubeira convergente-divergente do projeto SARA com
a presenca de ondulagio e rugosidade na parede, como pode ser observado na Fig.(17) ,
foram feitas para essa geometria 3 malhas, uma mais grossa, chamada de malha 1, uma

com refinamento médio, malha 2, e uma malha bem refinada, malha 3.

ANSYS

2019 R3

-

0,000 0,045 0,090 (m)
[ Eaa——  ES—

0,022 0,068

Figura 17 — Geometria da tubeira Convergente-divergente. Fonte: Autora

A quantidade de nés e céluas em cada malha podem ser observados na Tab.(4).

As respectivas malhas podem ser observada nas Fig.(18),(19) e (20) onde pode-se
observar que utilizou-se o modelo near wall, onde a malha proxima da parede é mais

refinada do que no resto da geometria da tubeira com intuito de que nessa regiao com
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Tabela 4 — Especificagoes das Malhas 1,2 e 3 (2D). Fonte: Autora

Malha Nés  Células
1 4959 4680
2 38212 35301
3 76139 75024

grande variagao de gradiente de velocidade e temperatura, tenha valores acurados das

propriedades do fluxo.

Também pode ser observado a qualidade da malha 1 na garganta da tubeira em
que as linhas estao paralelas, assim fazendo com que o fluxo nessa regiao tenha uma
passagem de célula para célula com valores mais acurados das propriedades do fluido, ao
refinar as malhas 1 e 2 a regido da garganta continua com qualidade de linhas paralelas

porém mais refinadas.

Como pode ser observado também, a regiao convergente da tubeira nao é tao refi-
nada, poisa velocidade nessa regiao é muito baixa, pode-se observar que a regiao préxima

da parede é mais refinada.
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Malha 2D

7.1.

Figura 18 — Malha 1. A- Malha na garganta da tubeira. B- Malha mais refinada na parede

da regiao divergente da tubeira. Fonte: Autora

Figura 19 — Malha 2. A- Malha na garganta da tubeira. B- Malha mais refinada na parede

da regiao divergente da tubeira. Fonte: Autora

Figura 20 — Malha 3. A- Malha na garganta da tubeira. B- Malha mais refinada na parede

da regiao divergente da tubeira. Fonte: Autora
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7.2 Geometria e Malha 3D

A rugosidade na tubeira pode ser considerada constante na secao radial, dessa
forma a tubeira pode ser dividida em 12 partes iguais, dando assim fatias de 30° cada,

para a simulagao serd utilizada uma fatia, esse esquemético pode ser obsercado na Fig.(21).
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Figura 21 — Esquemaético da secao transversal da tubeira para divisdo da tubeira 3D.
Fonte: Autora

Para o modelo 3D, a simulacao seré feita para dois casos, o da parede divergente da
tubeira com rugosidade e ondulacdes e o caso sem rugosidade e ondulacao. A representacao

da tubeira rotacionada 30° pode ser observada na Fig.(22).
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Convergente

Divergente 2

]
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Peridgdico

parti¢coes. Fonte: Autora

Figura 23 — Representacao da malha 3D na garganta da tubeira. Fonte: Autora

Pode-se fazer uma observacao na Fig.(22) das divisdes na geometria da tubeira,na

da figura, na porcao inferior da figura encontra-se a geomtria total com a

regiao superior

malha. Na Fig.(23) pode-se observar de forma mais detalhada a qualidade da malha na

tubeira na garganta.

A malha utilizada tanto para o caso com deformagao e sem deformagao, da Tab.(5)

apresenta a quantidade de céluas e nés para os dois casos de geometria.
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Tabela 5 — Especificacdo da Malha 3D. Fonte: Autora

Malha Nos Células
3D 401418 375120

7.3 Condicoes Iniciais e de Contorno

As condig¢oes de contorno sao limites que, em alguns casos coincidem com o limite
do dominio, outras situacoes simplesmente delimitam zonas com condigoes térmicas e de
escoamento especificas. A sua localizacdo no dominio e o tipo, fazem das condi¢des de
contorno um componente critico na obtencao da solugao adequada de um qualquer caso

de estudo.

As condicoes de contorno estabelecidas foram de pressdo, dessa forma foi adicio-
nado ao fluent, também sao utilizadas as temperaturas de entrada e saida, os valores de

pressao de entrada e saida ja citados anteriormente e que podem ser conferidos abaixo.

Pressao Total inlet = 3101325Pa;

Pressao estatica inlet = 101325Pa;

e Pressao outlet = 106325Pa;

Temperatura Total inlet = 3225K;

Temperatura outlet = 1311K;

Pressao de operacao = 0Pa;

Para que o fluido que percorre a tubeira na simulagdo possua as mesmas propri-
edades do géas resultante da combustao, o “Ar” é definido como o fluido nos materiais
do Fluent. O “Ar” é editado para compreender as propriedades do fluido, definindo suas

propriedades como um fluido compressivel com gas ideal para a sua densidade.

Para o valor de cp e da condutividade térmica, foi definido uma equagao polinomial
para descrever a variacao de seus valores de acordo com a variacdo de temperatura e a
viscosidade e o peso molecular, as Eq.(7.3) e (7.2), representam, consequentemente, o

polinomio de C), e a condutividade térmica, estao apresentadas abaixo:

C,(T) = 2,578.107 19284, 451.10~ 2743, 3259.10" " 2%—1,31.10""2°+3,109.10*x

0, 432323 + 324, 622 — 999502 + 1406, 2
(7.1)
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MT) = —3,928.10"72° 4 8.24.10"%z% + 8,294 — 0, 002252 + 0, 0998 (7.2)

e Viscosidade = 0,0001 kg/m.s

e Peso molecular = 29,1627 kg/kmol

Foi utilizado o modelo de turbuléncia k-w e método de solucao density-based,
formulagao implicita com discretizacao de segunda ordem. Para o modelo de tubeira com
ondulacao na parede, também adicionou-se rugosidade no Fluent por meio das condigoes
de contorno na parede, para as divisdes da graganta, divergente 1 e divergente 2, os
valores de roughness height (m) de 2.6.1076 e roughness constant de 0.8, esses valores

foram obtidos pelo grupo de propulsao quimica da Universidade de Brasilia (UnB).
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8 Analises e Discussoes

8.1 Calculo das Propriedades dentro da Tubeira

Os resultados obtidos para o numero de Mach usando a relagdo area-Mach sao:

Pode-se observar que com o aumento da razao de areas, o nimero de Mach também

Tabela 6 — Resultados das Propriedades dentro da tubeira por intercao numérica. Fonte:

Autora
AJA* 5 10 15 20 25 30 35 40 45
~ 1,167 1,194 1217 1234 1242 1246 1,247 1251 1,253
M 2,726 3261 3,622 3,904 4,114 4280 4422 4544 4,655

p(kPa) 1026 38,1 21 135 99 75 63 51 45
T(K)  1989,8 1586,7 13319 1157,8 1057,8 990,1 9385 896,5 861,1
p(kg/m3) 0,169 0,079 0,052 0,038 0,031 0025 0,021 0,019 0,017

aumenta, a pressao diminui assim como a temperatura e a densidade, esses calculos com-
provam a teoria do fluxo supersonico que para um aumento de area é associado com um
aumento de area, e que para aumentar a velocidade no fluxo supersonico deve-se utilizar

um duto divergente e para diminuir a velocidade deve-se utilizar um duto convergente.

Também se tem os dados dessas propriedades calculadas pelo método caracteristico
dopelo laboratoério de propulsdo quimica da Unb, que podem ser observados na Tab.(7)

abaixo.

Tabela 7 — Resultados das Propriedades dentro da tubeira pelo método caracteristico cal-
culados pelo laboratério de propulsao quimica. Fonte: Autora

AJA 5 10 15 20 25 30 35 40 45
5 1,167 1,194 1217 1,234 1,242 1246 1,247 1251 1,253
M 2,675 3,112 3,368 3,557 3,715 3,852 3,969 4,073 4,165
p(kPa) 107,3 42,50 24,70 16,80 12,50 9,800 8 6,7 57
T(K) 2231 1955 1788 1667 1574 1500 1440 1390 1347
p(kg/m3) 0,167 0,076 0,049 0,036 0,028 0,023 0,019 0,017 0,015
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Numero de Mach versus Posigado na tubeira
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Figura 24 — Relagado Numero de Mach e Numero de Mach calculado calculado pelo la-
boratério de propulsao quimica da Unb versus Posi¢do na Tubeira. Fonte:

Autora
Pressédo versus Posigdo na tubeira
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Figura 25 — Relacdo Pressao e Presao calculada calculado pelo laboratorio de propulsao
quimica da Unb versus Posicao na Tubeira. Fonte: Autora
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Temperatura versus Posigdo na tubeira
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Figura 26 — Relacao Tempratura e Temperatura calculada pelo laboratério de propulsao
quimica da Unb versus Posigdo na Tubeira. Fonte: Autora
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Densidade versus Posigao na tubeira
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Figura 27 — Relacao Densidade e Densidade calculada pelo pelo laboratério de propulsao
quimica da Unb versus Posi¢do na Tubeira. Fonte: Autora

Nimero de Mach versus AJA*
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Figura 28 — Relagdo Nimero de Mach e Ntumero de Mach calculado pelo laboratério de
propulsdao quimica da Unb versus Posi¢do na Tubeira. Fonte: Autora
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Analisando as Tabelas (6) e (7) e os graficos nas Figs.(24) a (28) tém-se que
os valores das propriedades calculadas pelo método caracteristico disponibilizados pelo
laboratoério de propulsdo quimica da Universidade de Brasilia (UnB) sao maiores, princi-
palmente para nimero de Mach e na temperatura, que os valores calculados pelo método

caracteristico apresentado no livro do Anderson (2015), o qual foi calculado nesse trabalho.

Essa diferenca acontece, por arredondamento do software MATLAB utilizado para

os calculos dessas propriedades.
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8.2 Camada Limite

8.2.1 (Camada Limite Laminar

As Tabelas (8) e (9) mostram as propriedades e os resultados dos calculos da
camada limite,como nimero de Reynols, S(x) e espessura da camada limite laminar.
Porém para o célculo de S(x) na garganta tem-se que x = 0 e nessa condi¢ao S(x) é zero
também, dessa forma, considera-se um valor de x pequeno para ter uma representacao

dessas propriedades na garganta da tubeira.

Tabela 8 — Propriedades da Camada Limite Laminar. Fonte: Autora

AJA* p(kg/m?) x(mm) y(mm) «a(°) V(m/s)
1 1,887 0,01 17,9 28,96 1022
45 0,015 1272 50,400 12,404 2888

Tabela 9 — Propriedades da Camada Limite Laminar. Fonte: Autora

10~4)
A/A* ( Re o(mm) 0 (mm M
JA e me) (mm) 8" (mm)
1 1 3,452.10  0,0215  0,0173 1
45 1 2,155.10 0,16668 0,4945 4,165
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Figura 29 — Relagao deslocamento da camada limite em relacdo a posicdo na tubeira.
Fonte: Autora
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Espessura versus Posigao na tubeira
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Figura 30 — Relacao Espessura da camada limite em relacao a posicao na tubeira. Fonte:
Autora
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Figura 31 — Relagao Deslocamento da camada limite em relagao ao Nimero de Reynolds
ao longo da tubeira. Fonte: Autora
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Figura 32 — Relacao Espessura da camada limite em relagao ao Ntumero de Reynolds ao

longo da tubeira. Fonte: Autora
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Observando as Tabelas (8) E (9) e as figuras (29) a (32, pode-se observar que na
garganta da tubeira o Reynolds tem um valor maior devido a densidade,a qual tem maior
valor na garganta p = 1.887kg/m3, mesmo tendo menor valor na velocidade e de S(z),

lembrando que a viscosidade constante.

A camada limite laminar tem menor deslocamento e espessura na garganta e mai-
ores valores na saida da tubeira, e com a diminuicdo do nimero de Reynolds tem-se o

aumento do deslocamento e espessura da camada limite ao longo da garganta-saida.

Pode-se perceber que a espessura da camada limite é menor que o deslocamento,
o que significa que a perda de quantidade de movimento do escoamento é maior que
distancia da parede da tubeira que as linhas de corrente se movem devido a formagao da

camada limite.

8.2.2 (Camada Limite Turbulenta

As Tabelas (10) e (11) apresentam os resultados das propriedades da camada limite

turbulenta.

Tabela 10 — Propriedades da Camada Limite Turbulenta. Fonte: Autora

: @) AT
A/A* x(mm)  y(mm) (mm2) V(m/s) p(kg/m?) (kg/(m*s)
1 0 17,9 - 1022 1,887 1 1
5 15,12 24,251 0,299 2312 0,167 1 2,675
10 29,40 29,793 0,681 2441 0,076 1 3,112
15 43,21 34,6209 11374 2652 0,049 1 3,368
20 57,19 38,828 1657,0 2723 0,036 1 3,557
25 71,52 42,509 2232,2 2773 0,028 1 3,715
30 86,57 45,759 2856,3 2811 0,023 1 3,852
35 102.21 48,672 3523,8 2842 0,019 1 3,969
40 113.04 51,341 4230,6 2867 0,017 1 4,073
45 127.2 52,324 4975,6 2888 0,015 1 4,165

Tabela 11 — Propriedades da Camada Limite Turbulenta. Fonte: Autora

AJA* Re(10°%)  bisotado(mm)  d(mm)
1 - _ _
5) 1.1545 0.0859 0.1285
10 1.2634 0.2083 0.2921
15 1.4780 0.3199 0.4411
20 1.6243 0.4456 0.6029
25 1.7332 0.5780 0.7702
30 1.8467 0.7140 0.9394
35 1.9028 0.8570 1.1159
40 2.0620 0.9929 1.2812
45 2.1554 1.1363 1.4547
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Os graficos podem ser observados nas Figuras abaixo.
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Figura 33 — Relacao Deslocamento da camada limite com tubeira isolada e nao-isolada
em relagdo a posicao. Fonte: Autora
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Figura 34 — Relacao Deslocamento da camada limite com tubeira isolada e nao-isolada
em relagdo ao Numero de Reynolds. Fonte: Autora

Pelas tabelas (10) e (11) e figura (33) e (34), pode-se perceber que a espessura
da camada limite turbulenta aumenta ao longo da tubeira,0 que estda de acordo com
a literatura em que (White, 2011) mostra que a camada limite turbulenta engrossa ao
longo do desenvolvimento no escoamento interno, também o valor de nimero de Reynolds

aumenta com o aumento da camada limite.
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Os valores de deslocamento da camada limite para a tubeira nao isolada sao maio-

res que a temperatura da tubeira nao isolada. Isso se da pela tubeira nao isolada possuir o

fendmeno de tranferéncia de calor, dessa forma maior temperatura, o que significa maior

grau de agitagao, velocide das moléculas, dando ao fluido como todo uma maior veloci-

dade.

Dessa forma, pela interpretacao desse método de célculo de camada limite turbu-

lenta na tubeira, tem-se um aumento no nimero de Reynolds, a qual é uma relagao dos

efeitos de inércia pela razao dos efeitos viscosos,aumentando-se a velocidade acentua a

predominéancia das forgas inerciais, permitindo a caotiza¢ao doescoamento (turbuléncia),

dessa forma aumentando a camada limite turbulenta.

8.3 Calculo Computacional

8.3.1 Anadlise da Sensibilidade da Malha

A seguir pode ser observado na Fig.(35) o grafico da propriadade temperatura nas

trés diferentes malhas.
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Figura 35 — Gréfico de Anélise da Malha. Fonte: Autora

1 2 3
Interacoes

x10%

Pode-se obsevar que a malha 1 precisa de refinamento maior para ter um resultado

mais acurado das propriedades.A diferenca de temperatura entre a malha de refinamento

médio, malha 2, para a malha refinada, malha 3, é de 44K ,a qual pode ser considerada

uma diferenca pequena de variacao da temperatura de uma malha para outra.
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Dessa forma, tendo em vista que é desejado um custo computacional menor para
realizar a simulagao da tubeira tridimensional, utiliza-se 0 mesmo ntimero de nés na casca
dimensional da tubeira da malha 2, no caso tridimensional a casca dimensional é no caso a
regiao chamada periddica que é as duas cascas da geometria tridimensional sem a parede

da tubeira, o que pode ser observado na Fig.(22).

Assim, tem-se também os nos da parede tridimensional para realizar a simual¢ao
que seguem as mesmas linhas de malha da casca, o qual pode ser observado na Fig.(23),
dessa forma utiliza-se o nimero de nés da malha 2 dimensinal para a criacao da malha

tridimensional para simulacao da tubeira.

8.3.2 Geometria Tridimensional

Como ja foi dito anteriormente, duas configuragoes da geometria tridimensional,
com a mesma malha, foram utilizadas para fazer a simulagdo uma com ondulacio e ru-

gosidade na parede divergente da tubeira e uma sem.

Logo abaixo nas Fig.(36),(37), (8.3.2), (39), (40), (8.3.2), (42), (43) e podem ser
observadas para as duas configuracoes, as propriedades de nimero de Mach, pressao,

densidade e temperatura.

Para facilitar a representagao nos graficos e contornos, para a tubeira com ondula-
¢ao e rugosidade serd utilizado o termo de tubeira deformada e para tubeira sem presenca

de ondulacao e rugosidade sera usado o termo de tubeira nao deformada.
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Figura 36 — Numero de Mach - Primeiro caso de parede deformada. Segundo caso parede
nao deformada. Fonte: Autora
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Figura 38 — Pressao Absoluta - Primeiro caso para parede deformada. Segundo caso pa-
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Figura 39 — Pressao Absoluta - Primeiro caso para parede deformada. Segundo caso pa-
rede nao deformada para visao superior da parede da tubeira. Fonte: Autora
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Tabela 12 — Resultados para parede deformada e parede nao deformada para Camada
Limite e Onda de Choque Normal. Fonte: Autora

Tubeira Tubeira
Deformada Nao Deformada
Ponto de
Separacao da 0,135 0,147

Camada Limite [m]

Posi¢ao da Onda de Choque
Normal na tubeira [m]
Distancia d garganta e onda
de choque normal [m]

0,183 0,188

0,093 0,098
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Pode-se observar, nas Fig.(36) que o nimero de Mach méximo para a tubeira de
parede deformada ¢ de 3.25 e o da tubeira da parede nao deformada é de 3.33. Outrossim,
observa-se que a onda de choque normal e a separacao da camada limite da tubeira
ocorrem em uma posicao anterior na tubeira do que na tubeira que nao possui ondulacoes
e rugosidade, essa diferenca de posicao ocorre pela presenca das ondulagoes e rugosidade

na parede da tubeira.

Da mesma maneira, precebe-se que na regiao convergente da tubeira o ntimero
de Mach é abaixo de 1.0, ao passar pela garganta o fluxo tem nimero de Mach igual a
1.0, o mesmo aumenta ao atravessar a regiao divergente da tubeira e chega ao seu valor
maximo. Consequentemente tem-se a formacao da onda de choque normal e separacao da

camada limite da parede da tubeira.

Por conseguinte, logo apods a onda de choque normal a velocidade declina para um
valor de niimero de Mach menor que 1.0, um fluxo subsénico. Além disso, na Tab.(12)
tem-se os valores dos pontos onde ocorrem a separacao da camada limite da parede da
tubeira, a posicao na tubeira de onde ocorre a onda de choque normal na tubeira e a

distancia d da garganta até a onda de choque normal, para os dois casos.

Ainda mais, a figura da simulacao Fig.(37), a qual representa a vista superior da
parede, a tubeira com deformacao existem estrias na regiao divergente onde a camada
limite ainda esta junta da parede, essas estrias representam as ondulagées na parede, nos

picos da ondulacao tem-se maior velocidade e no vale tem-se menor velocidade.

Nas Fig.(8.3.2), tem-se a representacao da pressdao dentro da tubeira para os dois
casos, na regiao convergente da tubeira tem-se a pressao vinda da camera de combustao,
a pressao do fluxo reduz, flui pela garganta com um valor aproximado da metade da
pressao total inicial, na regiao divergente continua a diminuir, na onda de choque sofre

um aumento moderado e a premanece com esse aumento até a saida da tubeira.

Em seguida, nas Fig.(42) observou-se que na regiao convergente da tubeira o fluido
possui maior densidade, a mesma comeca a diminuir na regiao divergente, na garganta
apresenta a metade do valor da densidade na entrada da tubeira, continua a reduzir na
porcao divergente da tubeira até atingir seu menor valor e ocorre entao a onda de choque
normal e a densidade tem um moderado aumento e continua com esse aumento moderado

na saida da tubeira.

Para os contornos de temperatura nas Fig. (40) nas regides convergente da tubeira,
na garganta e na regiao divergente tém-se temperatura maxima , porém tem-se a separacao
da camada limite de temperatura da parede da tubeira e a temperatura diminui até o
valor minimo na regiao acima onde teve a ocorréncia da separacao, em seguida, na saida

da tubeira tem-se velocidade maxima.

Logo, com o aumento da velocidade do fluido, aumenta-se também a transferéncia
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de calor, haja vista que a energia cinética é maior, para o caso de tubeira nao deformada,

que ¢ dissipada pela friccao das linhas de fluxo.

A Fig.(44) representa a espessura da camada limite para os dois casos, a partir
da garganta da tubeira, na garganta a espessura para os dois casos é praticamente a
mesma,com o avanco do fluxo através da tubeira a espessura da camada limite aumenta

para os dois casos.

Porém a tubeira de parede deformada possui maior espessura que a tubeira nao
deformada, na regidao divergente préximo dos pontos de separacao da camda limite da
parede a diferenca de espessura fica mais evidente, até que ocorre a separagao da camada

limite da parede da tubeira.

Dessa maneira, a tubeira com ondulacao e rugosidade na parede possui maior
espessura da camada limite, pois a presenca de ondulagdo e rugosidade fazem com que
a tubuléncia seja maior, pela maior producao de energia cinética turbulenta, isso deve-se
porque os gradientes de velocidade média na camada limite sdo mais largos.Assim, com

gradientes de velocidades mais largos, a tensao de cisalhamento.

Ainda por cima, o ponto de separacao da camada limite ocorre quando a velocidade

do gradinete é nula.
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A seguir, estao representados os graficos que comparam o método caracteristico
com o numérico computacional tridimensional. A posicao da coordenada x na tubeira
para cada ponto no gréafico é determinada pela razao de areas usadas na segao 8.1, dessa
forma também as propriedades do fluxo sendo avaliadas a partir da porcao divergente da

tubeira.

No método caracterisco usado para calcular as propriedades do fluxo existem sim-
plificagbes e suposi¢oes sobre o fluido que se movimenta através da tubeira, que tornam
integrais e derivadas parciais mais simples de resolver, porém no caso computacional as
equagdes governantes podem ser aplicadas, sem suposi¢oes e simplificagoes para qualquer

regime.

Entéao, observando-se as Fig.(45), (46), (47) e (48), no método caracteristico segue a
solugao para fluxo compressivel nao viscoso, para as propriedades do fluido e nao apresenta

a interagao do descolamento da camada limite na porcao divergente da tubeira.

Ademais o modelo nimerico computacional para a tubeira segue a solucao para
fluxo viscoso,que envolve friccao que se deve ao gradiente de velocidade e condugao térmica

que deve-se ao gradiente de temperatura.

Além disso, mudancas drasticas das propriedades ocorrem na regiao da onda de
normal, como nimero de mach, temperatura, densidade, pressao, dessa forma tem-se a
reducao no valor do niimero de mach, o aumento na pressao, diminui¢ao da densidade até
antes da onda de choque normal e aumento da mesma depois da onda de choque normal
e aumento na temperatura da simulacao numérica computacional em relagdo ao método

caracteristico.
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Figura 40 — Temperatura Estatica - Primeiro caso para parede deformada. Segundo caso

parede nao deformada. Fonte: Autora
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Figura 41 — Temperatura Estatica - Primeiro caso para parede deformada. Segundo caso
parede nao deformada para visdo superior da parede da tubeira. Fonte: Autora
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Figura 42 — Densidade - Primeiro caso para parede deformada. Segundo caso parede nao
deformada. Fonte: Autora
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Figura 43 — Densidade - Primeiro caso para parede deformada. Segundo caso parede nao
deformada, para visao superior da parede da tubeira. Fonte: Autora
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R 1073 Espessura da camada limite para parede deformada e ndo deformada
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Figura 44 — Grafico da espessura da camada limite versus posi¢ao na tubeira para caso
de parede deformada e nao deformada. Fonte: Autora
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Figura 45 — Grafico Numero de Mach versus posi¢ao na tubeira para método caracteristico

e computacional. Fonte: Autora
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Figura 46 — Grafico Pressao versus posicao na tubeira para método caracteristico e com-

putacional. Fonte: Autora
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Temperatura versus posigao na tubeira para método caracteristico e computacional
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Figura 48 — Grafico Numero de Mach versus posi¢ao na tubeira para método caracteristico

e computacional. Fonte: Autora
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9 Conclusao

Em suma, a partir dos calculos analiticos pode-se perceber que que a camada
limite turbulenta teve comportamento esperado de engrossamento, e consequentemente
como diz na literatura (White,2011) e pelos experimentos de (Hunter,1998), a tensao de

cisalhamento nesse ponto sera zero, pois o gradiente de velocidade de nesse ponto é nulo.

O calculo de camada limite laminar limite e turbulenta podem ser realizadas por
meio analitico por meio de experimentos, porém como o caso desse trabalho de geometria
nao é mesma utilizada nos experimentos dos artigos de referéncia, os valores nao sao
precisos, porém dao uma ideia do compotamento das propriedades da camada limite

dentro de uma tubeira convergente divergente.

Outrossim, conclui-se que nas simula¢des computacionais a presenca de rugosidade
e ondulagoes na parede da tubeira fazem com que o ponto de separagao da camada
limite da parede da tubeira e a onda de choque normal tenham formacao anteriormente
que a tubeira que nao possui rugosidade e ondulacao na parede da tubeira, assim sendo
maior pressao na saida da tubeira e menor valor de nimero de mach do que no caso sem

ondulacoes e rugosidade.

Por fim, a comparacao do método caracteristico e a simulagao computacional das
propriedades, mostra que o método caracteristico ndo leva em consideracao o fluxo vis-
coso, porém apresenta uma solucao para fluxo compressivel e nao viscoso, os valores das
propriedades com a formagao da onda de choque normal,as perdas viscosas, como perdas
térmicas e cinéticas de conducao térmicas, geram valores das propriedades difeferentes
dos obtidos pelo método caracteristico, porém mais préximas dos valores que ocorrem

realmente na atmosfera.
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ANEXO A - Primeiro Anexo

Documento disponibilizado pelo professor Olexiy Shynkarenko.
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ANEXO B - Segundo Anexo

Documento disponibilizado pelo professor Olexiy Shynkarenko
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ANEXO C - Terceiro Anexo

Func¢do matemédtica para se obter os respectivos pardmetros de regosidade (b)
esquema para representacao do perfil. Adaptado de SOARES H. (2014)

ANEXO - Funcio matemsitica para se obter os respectivos pardmetros de mgosidade e (b) esquema para representacio no perfil Adaptado de GADELMAWLA et al.
(2002)
Fungdo matematica para obtengdo dos respectivos pardmetros Ilstracio
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