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Resumo

Este trabalho tem como objetivo fazer um estudo numérico dos efeitos da combustao e
da transferéncia de calor no motor de foguete a propulsdo hibrida do CPL (2021) com
apoio da FAP-DF () e CNPq (), que possui como combustivel a mistura da parafina 95%
e do polietileno 5% e o 6xido nitroso como oxidante. As analises numéricas sao grandes
aliadas aos custos de projetos, e dessa forma, o software ANSY S sera utilizado para a

realizacao do estudo.

Afim de avaliar as propriedades do escoamento durante a combustao foram adotadas
simplificagoes para o andlise do modelo sendo elas: dominio 2D axissimétrico, regime
estacionario, k-¢ para tratamento da turbuléncia, e a combustao nao pré misturada. Ja na
analise de transferéncia de calor, adotou-se um modelo simplificado 3D de 1/4 da camara
de combustao, afim de avaliar os efeitos dos fluxos de calor nos materiais que a constituem,
e seus efeitos durante o processo de propulsao. Os resultados da transferéncia de calor

serviram para comprovar a eficicia do isolante térmico de EPDM.

Palavras-chaves: CFD. Propulséo hibrida. Oxido Nitroso. Propelentes mesclados. Com-

bustao.






Abstract

This work aims to make a numerical study of the effects of combustion and heat transfer
in the hybrid propulsion rocket engine made by CPL (2021) with the support of FAP-DF
() CNPq (), which mix paraffin 95% and polyethylene 5% as fuel and nitrous oxide as
an oxidant. Numerical analyzes are great allied to project costs, therefore, the ANSY S

software will be used to perform the study.

In order to evaluate the properties of the flow during combustion, simplifications were
adopted for the analysis of the model, being it: axisymmetric 2d domain, steady state,
ke to treat turbulence, and non premixed combustion. In the heat transfer analysis, a
simplified 3D model of 1/4 of the combustion chamber was adopted, in order to evaluate
the effects of heat fluxes on the materials that constitute it, and their effects during
the propulsion process. The heat transfer results served to prove the effectiveness of the
EPDM as thermal insulator.

Key-words: CFD. Hybrid propulsion. Nitrous oxide. Blended fuels. Combustion.
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Introducao

Diversas areas relacionadas ao transporte espacial ja vem considerando projetos
utilizando foguete a propulsdo hibrida, sejam eles, ja aprovados ou ainda em fase de
desenvolvimento. Dentre esses, pode-se citar: Microssatélites para a manobra e a trans-
feréncia orbital, aterrisador, veiculos para turismo suborbital e orbital (SURMACZ; RA-
RATA, 2009). O motor de foguete de propulsdo hibrido (MFPH) apresenta qualidades
devido a sua simplicidade, capacidade de reiniciacao, estrangulamento, e principalmente,
a seguranca em razao do armazenamento do oxidante e combustivel em diferentes fases

(SUTTON; BIBLARZ, 2016).

O modelo genérico de um MFPH ¢é constituido por um tanque pressurizante con-
tendo um gas inerte, geralmente nitrogénio ou hélio, que é liberado para o tanque de
oxidante a uma certa pressao, determinada pela valvula reguladora, a fim de garantir que
o oxidante estocado no tanque principal seja injetado na cdmara de combustao. Assim,
com a valvula de oxidante aberta, o oxidante escoa até o injetor e é atomizado, sendo
assim possivel reagir com o combustivel que ja se encontra parte na fase gasosa devido ao

processo de ignicao.

Por consequéncia, isso possibilita o processo da combustao na camara de empuxo,
regiao onde se encontram a pré camara de combustao, o combustivel solido e a pos camara
de combustao. Assim, gases quentes gerados pela reacao quimica sao acelerados e expelidos
pela tubeira em alta velocidade, promovendo o empuxo necessario para movimentar o

foguete.

Durante o processo de combustao, o fluxo de calor é transferido para os materiais do
casing e da tubeira, partes diretamente expostas ao gases quentes. Sabe-se que apenas de
0,5% a 5% da energia total gerada é transferida na forma de calor para a parede da cAmara
(SUTTON; BIBLARZ, 2016). No entanto, essa pequena parcela de calor, além das altas
pressoes decorrente da queima, podem ocasionar falha estrutural do motor(VICENTIN
et al., 2019). Deste modo, para evitar problemas em virtude do processo de combustao é

muito importante o uso da protecao térmica em motores de foguete.

Os isolantes térmicos internos, sao vastamente utilizados em motores foguete a
propulsao quimica. Nos motores de foguete, o isolante térmico costuma ser uma fina
camada de material que nao queima facilmente, comportando-se como uma barreira ao
calor, colocada entre o casing do motor e a cimara de combustao(SUTTON; BIBLARZ,
2016). O isolante previne que revestimento do motor alcange temperaturas que possam
danificar sua integridade estrutural. A estrutura dos motores foguetes é geralmente feita

de um material rigido e duravel, como aco, aluminio ou compdésitos refor¢ados com fibras,
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e os isolantes devem ser feitos de materiais com alta resisténcia térmica, mecanica e devem
possuir também baixa densidade(AHMED, 2009).

Durante a concepcao de um projeto do MFPH, sao necessarios estudos que mo-
delem e avaliem as caracteristicas dos sistemas. Como analises experimentais se tornam
inviaveis a depender do projeto, o estudo numérico é uma alternativa de avaliagdo pois
podem descrever o sistema real. Dessa forma, esse projeto tem como foco o estudo o
numérico dos efeitos combustao em um MFPH projetado pelo Laboratério de propulsao
quimica da Universidade de Brasilia (CPL), além do efeitos da transferéncia de calor

devido os gases quentes a fim de avaliar o as caracteristicas do material isolante.

0.1 Objetivos

0.1.1 Objetivos Gerais

O trabalho tem como objetivo realizar uma anélise numérica pelo Software ANSY S
para descrever os efeitos da combustao de um motor de foguete hibrido que utiliza 6xido
nitroso como oxidante e um blend de combustivel composto de parafina (95%) e Polieti-
leno (5%). E também, da transferéncia de calor em decorréncia das reagdes quimicas, e
da expansao dos gases quentes gerados pela combustao do propelente. Juntamente, para
avaliar seus efeitos térmicos no material de composi¢ao do case, agora resvestido por uma
nova protegao térmica, diferente da utilizada anteriormente em projetos do CPL (CPL,
2021).

0.1.2 Objetivos Especificos

o Realizar uma simulacao numérica do processo de combustao no motor hibrido;
o Coletar as propriedades do fluxo, termodindmicas;

o Realizar uma simulacao da transferéncia de calor para avaliar o novo material uti-

lizado como isolante térmico da camara de combustao;

o Obter a distribuicao de temperatura na protecao térmica e na sua zona mais critica.



Parte |
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1 PROPULSAO HIBRIDA

A propulsao hibrida tem sido de interesse para industria de foguetes comerciais e
em aplicagoes espaciais. As principais vantagens desses sistemas de propulsao podem ser:
Maior seguranca contra explosao ou detonacao, armazenamento e operacao; Recursos de
partida/parada/reinicializagdo; Relativa simplicidade levando ao baixo custo do sistema
em comparacao a motores liquidos; Impulso especifico maior que os motores de foguete
solido e impulso especifico de densidade mais alto do que os motores bipropelentes liqui-

dos; e a capacidade de alterar suavemente o empuxo em uma ampla faixa sob demanda.

(SUTTON; BIBLARZ, 2016)

A propulsao hibrida é caracterizada pela combinacao dos sistemas de propulsao
liquido e s6lido. A configuracao comumente utilizada em sistemas hibridos tem o oxidante
armazenado em tanques na fase liquida ou de vapor, e um grao combustivel sélido inserido

na camara de empuxo, como mostra a Fig. 1.

Vahula de

Ignitor
Ozxidante Liquido controle =

4

Tubeira

Injetor
Gas pressurizante ! Camara de combustdo com grio de

combustivel de uma porta

Figura 1 — Representagdo de um Motor de foguete Hibrido

1.1 Componentes do Motor

A configuracao de motores a propulsao hibrida pode ser dividida em dois subsiste-
mas, o primeiro relacionado ao tanque de armazenamento do oxidante e o outro a camara
de empuxo, e seus componentes associados. A camara de combustao, exposta na Fig. 2,
¢ composta pelos seguintes componentes: camara injecao, placa injetora, pré camara de

combustao, regiao do grao combustivel, pés camara de combustao e tubeira.
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Figura 2 — CAD representativo do motor do projeto atual (CPL, 2021)

1.1.1 Camara de injecao

O sistema de injecao de um motor de foguete hibrido é composto pela camara de
injecdo e pela placa injetora. O primeiro tem como funcao receber o oxidante da linha de
alimentacao e permitir sua distribuicdo homogénea para a placa injetora. Por sua vez, esta
tem o objetivo de atomizar o oxidante, que esta bifasico devido ao estado de saturagao,
para que chegue na zona de queima em condigoes de reagir com o grao combustivel
(HENRY GARY N; HUMBLE., 1995).

Para motores de foguete hibrido de pequena escala que utilizam a parafina como
combustivel, apenas uma porta de combustao circular costuma ser usada, ja que a parafina
apresenta uma taxa de regressao maior que outros combustiveis utilizados. Para motores
hibridos, para garantir o processo de atomizacao e vaporizacao do oxidante, o uso de uma
pré cdmara é recomendado (HENRY GARY N; HUMBLE., 1995).

1.1.2 Camara de Combustao

A cdmara de combustao em um motor de foguete hibrido nao é o local onde apenas
ocorre a combustao do propelente, mas também onde se armazena o grao combustivel. Seu
comprimento e didmetro sdo determinados pelas caracteristicas geométricas e balisticas
do combustivel. Quanto mais longa a camara de combustdo, mais estavél se torna a
combustao, desde que haja condigdes para mistura mais adequada dos propelentes. Sendo
assim, a camara de combustao é uma parte essencial da performance e de um motor de

foguete hibrido.

A depender do design da cAmara de combustao, os propelente podem acabar nao
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sendo expelidos sem seu consumo completo, o que ocasionaria a reducao do desempenho
do motor. A fim de evitar perdas, é necessario que os propelentes sejam completamente
misturados e vaporizados para que ocorra a combustao completa antes da tubeira, nesse
sentido é extremante importate o uso da pds camara, regido que proporciona a queima
completa de partes do grao combustivel que ainda nao reagiram completamente (KUO;

CHIAVERINI, 2007).

1.1.3 Tubeira

Tubeiras de motores de foguete sdo responsaveis por acelerar os gases provenientes
da combustao a velocidades supersonicas. Ela possui uma secao convergente-divergente
onde o produto dos gases é acelerado até a velocidade sonica na parte convergente até
atingirem a garganta (secao critica), onde sao expandidos através da se¢ao divergente da
tubeira, aumentando a sua velocidade até a se¢ao de saida (ANDERSON, 2011). A figura

3 abaixo representa o processo que ocorre com os gases dentro da tubeira.

Alta pressdo Baixa pressdo
Baixa Alta velocidade
velocidade dos gases

dos gases

— —>

seco convergente Secdo divergente

Figura 3 — Bocal De Laval

1.2 Processo de combustao

Na propulsao Hibrida a camara de combustao é dividida em trés partes, sendo a
pré-camara, camara de combustao, e a pés-camara. A pré-camara desempenha um papel
importante na estabilidade de combustao e no processo de atomizacao (LEE et al., 2020).
A pés-camara tem como finalidade aumentar a eficiéncia do motor, uma vez que da espago
para as particulas de combustivel queimarem completamente, evitando assim a saida de

particulas sem a queima completa.

1.2.1 Oxidante

O 6xido nitroso (N2O) é comumente utilizado como oxidante liquido na propulsao

hibrida devido suas propriedades termoquimicas, o impulso especifico de densidade, e
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também, quando combinado ao combustivel, o par propelente apresenta uma taxa de
regressao e eficiéncia de combustao comparaveis a valores obtidos aqueles usando o LOx
como oxidante.(SUTTON; BIBLARZ, 2016).

O o6xido nitroso possui algumas vantagens que o tornam de interesse para a indus-
tria aeroespacial como, a baixa toxidade em comparacao a outros oxidantes, a simplicidade
no armazenamento comparado por exemplo ao oxigénio liquido, além de ser um oxidante
relativamente forte, possuindo uma entalpia de formagao positiva que contribui com a

energia para a combustao.

A temperatura critica do 6xido nitroso é de 309.52 K, sua pressao critica (P,) é de
7.245 MPa, a massa especifica critica de 452 kg/m? e sua pressao de vapor (P,) é de 5.65
MPa a 298.25 K (LEMMON et al., 2007). O 6xido nitroso nas condigoes de operagao,
vai apresentar uma pressao proxima a sua pressao de vapor. Em consequéncia disso, o
escoamento do oxidante serd bifasico, porém o projeto atual ird representar o éxido nitroso

apenas em sua fase gasosa, sendo 63,6% de gés nitrogénio e 36,3% de gds oxigénio.

1.2.2 Combustivel

A parafina é um combustivel muito utilizado na literatura convencional, porém
possui desvantagens como problemas estruturais em aplicagoes onde o design do grao
possui multiportas. Esses problemas trazem consequéncias, como: grande quantidade de
combustivel nao queimado, baixa densidade de empuxo, problema na integridade do grao,

queima nao uniforme, riscos de instabilidade.

O mecanismo de combustao na camara de um motor a propelente hibrido ocorre
da seguinte forma: o oxidante atomizado é transportado até a porta de combustao, onde
devido a transferéncia de calor da zona de chama difusa a parafina forma uma camada
liquida.(HENRY GARY N; HUMBLE., 1995) Em consequéncia do atrito do fluxo na
camara de combustao na camada liquida, geram-se gotas de parafina que reagem com
oxido nitroso apods a vaporizacao de ambos, promovendo assim a combustdo. A forma-
cao dessas goticulas depende significativamente da baixa tensao superficial e também da
viscosidade da parafina(KARABEYOGLU; CANTWELL; ALTMAN, 2001). A figura 4

mostrada abaixo exemplifica o processo de combustao em um MFPH.
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Injetor i
- Tubeira
Porta de combustio Fronteira da camada limite
Produtos da Camada
combustie limite 2

Zona de
chama difusa

Zona de combustivel
gas0so

Enwvelope do motor

Figura 4 — Modelo simplificado do processo de combustdao de um MFPH, ilustrando a
zona de chama dentro da camada limite de combustivel. (Fonte: Adaptado de
(SUTTON; BIBLARZ, 2016))

O combustivel pode possuir diversas formas na camara de combustao, que levarao
a diferentes resultados de eficiencia durante a combustao, e tais resultados s6 podem ser
medidos experimentalmente. O modelo utilizado nesse projeto é o cilindrico devido sua

simplicidade, e eficiéncia para pequenas camaras de combustao.

A medida que o tamanho da camara de combustao vai aumentando, o modelo da
porta cilindrica vai perdendo a eficiéncia devido a espessura que se torna uma pequena
fracao do diametro, necessitando de um motor longo que trariam consequéncias no controle
do foguete durante o voo. Dessa forma, utiliza-se um grao com multiportas para camaras
de combustao grandes. (HENRY GARY N; HUMBLE., 1995). Na figura 5 pode ser visto

os formatos utilizados em projetos.
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Cilindrica Dois "D"

NS
X

Wagon Wheel Wagon Wheel

Conjunto com T
Cilindros

Double Row

Figura 5 — Configuragoes de portas para o grao combustivel (Fonte: Adaptado de

(HENRY GARY N; HUMBLE., 1995))

Em virtude das desvantagens do combustivel a base de parafina como os citados

anteriormente, pesquisas recentes buscam melhorar esses aspectos com a adigao de aditivos

ao combustivel, sendo um deles o polietileno que é um polimero obtido da polimerizacao

do etileno. E possivel observar na Fig.6 que o polietileno adicionado a parafina auxilia

nas propriedades estruturais do grao aumentando a resisténcia mecanica em até 42% a

depender da porcentagem do material.
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Figura 6 — Comparativo da resisténcia mecanica dos combustiveis a base de parafina pela
razao de mistura(Fonte: Adaptado de (KIM et al., 2010))
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A parafina pura apresenta uma baixa eficiéncia de combustdao devido uma certa
quantidade do combustivel passar direto pela pds camara sem sua queima completa, e com
a porcentagem correta de mistura com o polietileno esse fenémeno foi evitado, gragas
a uma queima mais uniforme do grao promovendo o aumento do C*, logo, aumento
na eficiéncia da combustao. Por fim, a mistura dos combustiveis apresentou uma taxa
de regressao pouco menor comparada a parafina pura, devido a tensao superficial e da
viscosidade maior do polietileno com a parafina (KIM et al., 2010). A figura 7 representa

o comportamento da taxa de regressao da mistura pelo fluxo médio de oxidante.
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Figura 7 — Taxa de regressao pelo fluxo médio de oxidante para cada combustivel (Fonte:
Adaptado de (KIM et al., 2010))

Abaixo na figura 8 sao mostrados os coeficientes a e n para cada tipo de combustivel

utilizado.

Rate of increase

Fuel Type a o relative to HDPE
PR100 0410 0.37 6.4
SP-1a 0117 0.62 57
PR95PEOS 0.234 0.39 39
PROOPE10 0.120 0.49 30
HTPB 0.072 0.50 20
HDPE/LDPE 0.026 0.58 1

Figura 8 — Coeficiente a e n para cada tipo de combustivel(Fonte: (KIM et al., 2010))

Vale ressaltar que a queima da parafina nao é uniforme axialmente, principalmente
na entrada, forma-se uma espécie de curvatura devido a recirculagao dos fluxos na regiao
da entrada do grao. Karabeyoglu et al. (2004) descreve que a queima da parafina na

entrada apresenta uma taxa de regressao maior em 10% da taxa total, tendo uma variacao
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axial maior naquela regiao em até 0,64 mm. Mesmo sendo ainda uma anélise experimental
com relagao a combustiveis baseados em parafina, Liu et al. (2020) prevé um aumento
na taxa de regressao em até 35% do comprimento do grao combustivel utilizando 6xido

nitroso como oxidante, como mostrado na figura 9
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Figura 9 — Taxa de regressao ao longo do comprimeto do grao (Fonte: Adaptado de (LIU
et al., 2020))

1.3 Equacionamento da Balisica Interna

1.3.1 Taxa de regressao

A velocidade da queima do propelente equivale a sua taxa de regressao, ela pode
ser dependente de alguns parametros como o fluxo massico de oxidante, o didmetro da
porta de combustao, entre outros parametros. O resultado de um projeto depende signi-
tificamente do comportamento da taxa de regressao, Eq. 1.1, visto que a combinagao do
par propelente possui uma lei tnica, tornando-a um pardmetro experimental. (KARA-
BEYOGLU; CANTWELL; ZILLIAC, 2007)

F=aGlX™ (1.1)

onde,
7= taxa de regressao (mm/s);
a,n,m = constantes de regressao determinadas experimentalmente;
X = distancia axial da porta do grao.

A equacao 1.1 é encontrada com frequéncia na literatura sobre propulsao hibrida,

e ela relaciona o fluxo massico do oxidante com taxa de regressao do combustivel sélido

(MARXMAN; WOOLDRIDGE; MUZZY, 1964).
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A baixa taxa de regressdo vem sendo um desafio para a propulsao hibrida, visto
que o aumento da taxa de regressao esta diretamente ligado ao aumento do fluxo massico
do propelente, e assim, do fluxo méssico total que se converte no aumento do empuxo.

Por essa razao, pesquisas voltadas para o aumento da taxa de regressao estao sendo
desenvolvidas (SURMACZ; RARATA, 2009).

O fluxo de massa do oxidante por unidade de area(G,,) pode ser obtido pela Eq.
1.2:

Gox = mox/Aport (].2)

onde, A, € a area da porta do grao e 1, é o fluxo de massa do oxidante.

1.3.2 Pardmetros de desempenho do motor

Os parametros apresentados a seguir caracterizam um motor de foguete quimico,
podendo ser s6lido, hibrido ou liquido. O equacionamento dos parametros de desempenho
do motor sao baseados em consideracoes de um foguete ideal, e segue as consideragoes
adotadas por (SUTTON; BIBLARZ, 2016) no capitulo 3.

1.3.2.1 Empuxo

O empuxo é a forga necessaria para tirar o foguete do seu estado de inércia. Os
motores quimicos produzem gases super aquecidos por meio da combustdo, e o calor
gerado pelo processo de combustao causa um grande aumento na pressao interior do
motor. Devido essa pressao, os gases saem através da tubeira gerando um forga oposta. O
empuxo independe da velocidade do veiculo e varia de acordo com a pressao atmosférica
(P,)e com os pardmetros de exaustao: vazao massica de propelentes (ri,),velocidade de

saida dos gases (v.), e pressao na saida do motor (P), area de Exaustao da tubeira (Ay).

Dessa forma, calcula-se o empuxo pela Eq.1.3:

F = 1iye + (P, — P,) A, (1.3)

1.3.2.2 Coeficiente de Empuxo

O coeficiente de empuxo é uma grandeza adimensional que permite analisar a efi-
ciéncia da tubeira. Essa grandeza relaciona o empuxo, a pressao na camara de combustao

e a area da garganta da tubeira (Ay)

Cp = (1.4)
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1.3.2.3 Impulso Total

O impulso total representa a intensidade da forca que um corpo recebe durante
um determinado intervalo de tempo. Esse parametro é calculado pela integral do empuxo
no tempo. Porém, ao se assumir que o empuxo ¢é constante, essa grandeza é representada

pela equagao abaixo:

sendo t, o tempo de queima do motor.

1.3.2.4 Velocidade efetiva de exaustao

A velocidade efetiva de exaustao (c) relaciona o empuxo gerado pelo motor pela
quantidade de propelente gasta para produzir tal forga. Esse pardmetro é calculado através
da Eq. 1.6:

1.3.2.5 Velocidade de Saida

O equacionamento da velocidade de saida (V;) do motor considera que nao héa
perdas durante o processo de escoamento do fluido de trabalho até a saida da tubeira.

Essa velocidade ideal é calculada como:

2 T, P, y—1/v
USZ\IVLR& [1— (P> ] (1.7)

1.3.2.6 Impulso Especifico

Sendo um dos principais parametros de performance do foguete, o impulso especi-
fico é a razao entre o impulso total do sistema pela massa de propelente. Tendo o empuxo
e a vazao massica de propelenes constantes, calcula-se o impulso especifico da seguinte

forma:

onde g é a aceleracao da gravidade.
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1.3.2.7 Velocidade Caracteristica

A velocidade caracteristica é um parametro de eficiéncia do motor do foguete que
valida, principalmente, a qualidade da reagdo dos propelentes para gerar gases quentes
em altas pressoes. Vale ressaltar que é desconsiderada a influéncia da tubeira no céalculo

dessa eficiéncia. A velocidade caracteristica é definida como:

P.A,

mp

" = (1.9)

1.4 Escoamento de Vapor: Gas perfeito

1.4.1 Vaz3o massica

Em motores de propulsao liquida ou hibrida a operacao do injetor pode ser carac-
terizada, geralmente, pela injecao de propelente monofasico, seja puramente de liquido ou
de vapor. Nessa serao sera discutido o modelo de vazao massica utilizado para atender as

necessidades do projeto.

Na Figura 10, A é a area por onde o fluido passa, P é pressao, T é temperatura,
p a massa especifica do fluido, L. é o comprimento do orificio, 7h é a taxa de vazao
massica através do orificio e os subscritos 1 e 2 correspondem, respectivamente, as regioes

a montante e a jusante do injetor.

Figura 10 — Modelo conceitual de orificio simples usado como geometria de um injetor.
Quantidades de interesse para a modelagem mostradas na figura. (Fonte:
Adaptado de (WAXMAN, 2014))

Para a analise do escoamento, assume-se um regime permanente como mostrado
na Eq.1.10

p1u1A1 = p2u2A2 (110)
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Para escoamentos incompressiveis a densidade p é constante, portanto a equagao

da continuidade pode ser simplificada da forma Eq. 1.11

UlAl = UQAQ (111)

Propelentes frequentemente utilizados na propulsao sao modelados como liquidos
incompressiveis, contudo, na validagao desse trabalho sera feito andlise do escoamento
de um gas. O modelo de escoamento para o géas perfeito é utilizado frequentemente para
presumir o escoamento de vapor através do injetor. Assume-se que o gas é termicamente
e caloricamente perfeito, ou seja, se comporta de acordo com a Lei dos Gases Ideais, Eq.
1.12. Tendo em vista que os C'p e C'y sdo constantes, tem-se as Eqgs. 1.13 e 1.14, de entalpia

(h) e energia especifica (e), respectivamente.

P = pRT (1.12)
h=CpT (1.13)
e=CyT (1.14)

Pela equacao da continuidade, considerando m constante, e a equacao da energia

simplificada para gases caloricamente perfeitos Eq 1.16, tem-se:

m = cte. = paus Ao (1.15)

1
C, Ty = C,Ty + §u§ (1.16)

Reorganizando a equacgao 1.16, encontra-se a expressao para velocidade na saida,

como na equacao 1.17 abaixo:

up = ¢20PT1 (1 - ?) (1.17)

1

Utilizando a Eq.1.12 do gés ideal, e as relagoes de pressao-densidade , e tempe-
ratura e pressao, nas Eqs. 1.18. 1.19 abaixo, e também a velocidade de saida Eq. 1.17 e
a equacgao da continuidade 1.15, temos a equagao da vazao massica do gas perfeito mgp
Eq. 1.20.

Py Pz)7
— == 1.18
P (Pl ( )
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~y—1

T2 _ (P2> ’ (1.19)

o \p
2 a+1
P\~ P\
— — | = 1.2
(P1> (P1> ] (1.20)

O coeficiente de discarga Cy é incluido para contabilizar as perdas com relacao

map = CgAapr | 2CpTh

ao atrito na entrada e ao longo do comprimento do orificio, e v é a razao dos calores

especificos, mostrada na Eq.1.21.

Cp
= — 1.21
=G, (1.21)
Reorganizando a Eq.1.20 é possivel obter a area de injecao 1.22 do vapor.
Ay = mer (1.22)

a0 [(R)' - (R)
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2 Transferencia de Calor

A maioria dos materiais utilizados na fabricagao de caAmaras de empuxo tornam-se
menos resistentes a altas temperaturas. Caso as paredes da estrutura se aquecam muito,
héa possibilidade do material o qual é feita nao resistir as tensdes ou cargas impostas
pelo aumento de pressao durante a queima de propelente, gerando a falha. A variacao
de temperatura entre parte interna e a externa da parede de camara de combustao fica
tipicamente entre 50 e 550K(SUTTON; BIBLARZ, 2016).

Devido esse gradiente térmico causar a perda da resisténcia mecanica severa e a
deformagao local existe uma preocupacao com a falha estrutural, dessa forma é necessario
analisar a transferéncia de calor para garantir que o calor seja transferido satisfatoriamente

sob todas as condicoes operacionais e de seguranca.

A transferéncia de calor pode ser definida como o processo de transferéncia de
energia térmica de um sistema para o outro em consequéncia da diferenca de temperatura

entre eles. Essa tranferéncia pode ocorrer de trés formas possiveis: Conducgao, convecgao
e radiagdo (CENGEL; GHAJAR, 2009).

Neste trabalho, a estrutura que contem a protecao térmica e o grao de combusti-
vel tende a receber muita calor durante o processo de combustao. Essa energia térmica
é transmitida por meio dos fluidos para os materiais tanto por conveccao quanto por ra-
diacao, e por fim é transferida através do material para o ambiente externo por meio da

conducao.

2.0.1 Conducao

A transferéncia de energia térmica neste sistema sera principalmente feito por
meio da conducao térmica. Este mecanismo pode ser definido pela transferéncia de calor
feita de uma particula mais energética para outra menos energética que esta contida na
sua vizinhanca como resultado da interacao entre elas, independente do estado de ambas
as substancias, podendo ser gasoso, sélido ou liquido (CENGEL; GHAJAR, 2009). No
processo da transferéncia de calor é possivel quantificar a energia transferida ao longo do
tempo. Na conducgao de uma parede plana e unidmensional, ¢ utilizada a Lei que Fourier

que afirma que o fluxo de calor é proporcional a variagdo de temperatura(BERGMAN;
LAVINE; QUEIROZ, 2000).

dr

Q= —h (2.1)

A direcao da tranferéncia de calor serd sempre normal a uma superficie de tempe-
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ratura constante. ) (w/m?) representa o fluxo térmico, que é o fluxo de calor na diregao
da maior temperatura 7 para a menor temperatura 75 ao longo do eixo x. J& o coeficiente
k (W/m.K) é o coeficiente de condutividade térmica do material. O sinal negativo esta
representando o sentido no qual o calor flui, do ponto mais quente para o mais frio como

na Fig. 11

Figura 11 — Conducao de calor através de uma parede unidimensional.

2.0.2 Conveccao

A convecccao pode ser classificada com convecgao natural ou forcada, a depender
de como o movimento do fluido é iniciado. Ela esta relacionada a transferéncia de calor
entre um material sélido e um gas ou um liquido. Na convec¢ao forgada, um fluido escoa
por uma superficie sélida em razao de um agente externo, como um secador, e na convecgao
natural, um fluido mais quente, ou mais frio, proximo a um contorno sélido provoca
circulagdo devido a diferenca de densidade resultante da variagdo de temperatura em
toda a regiao do fluido (WELTY JAMES R.; RORRER, 2017), assim como mostrado na
Fig. 12.
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Figura 12 — Transferéncia de calor por conveccao natural de uma superficie quente para
o ar em volta (Fonte: (CENGEL; GHAJAR, 2009))

O fluxo de calor por conveccao é dado pelo pela lei do resfriamento de Newton
Eq.2.2 (BERGMAN; LAVINE; QUEIROZ, 2000), dada abaixo:

Qoo = hew (Ty — TY) (2.2)

Sendo, Q., o fluxo de calor por conveccio (W/m?) que é proporcional a diferenga
de temperatura da superficie da parede (1) e do fluido (7). O coeficiente de calor por
conveccio (W/m?K) depende das condigdes da camada limite, gerada pelo fluido em
movimento sobre a superficie da parede, e também dependera da geometria da superficie,

a natureza do escoamento, e as propriedades termodinamicas.

O nimero de Nusselt é um importante parametro adimensional que fornece uma
medida de transferéncia de calor por convecgao que ocorre na superficie para o fluido, e
vice versa (WELTY JAMES R.; RORRER, 2017). Sua formula é apresentada abaixo:

~ Fluxo por conveccao hAT

Nu = =
“ = Fluxo por conducao EAT/L

(2.3)

Os valores tipicos para o coeficiente de transferéncia sdo previamente tabelados

para determinados tipos de fluidos:

Tabela 1 — Valores tipicos do coeficiente de transferéncia de calor por convecgao

| Tipo de convecgao | h (W/m’K) |
Conveccao livre de gases 2- 25
Conveccao livre de liquidos 10 - 1000
Conveccao forcada de gases 25 - 250

Conveccao forcada de liquidos 50 - 20000
Ebuli¢ao e condensacao 2500 - 100000
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2.0.3 Radiacao

A transferéncia de calor por meio da radiagdo se da pela energia emitida pela
matéria na forma de ondas eletromagnéticas como resultado nas configuragoes eletronicas
dos atomos ou moléculas constituintes da matéria. Este mecanismo nao exige a presenca
de um meio intermedidrio (CENGEL; GHAJAR, 2009). No caso do motor de interesse a
radiacao seria emitida significativamente pelo processo de combustao do grao em contato

com o fluxo do N>O.

Um limite superior para o poder emissivo ¢ determinado pela Lei de Stefan-
Boltzmannn, na qual T é a temperatura absoluta (K) da superficie e o é a constante
de Stefan-Boltzmann (o = 5,67 x 10® (W/m?. K*)). Sendo a superficie um corpo negro
como mostrado na Fig. 13 (BERGMAN; LAVINE; QUEIROZ, 2000)

E =oT* (2.4)

O fluxo térmico emitido por uma superficie real ¢ menor do que o emitido por um
corpo negro a mesma temperatura. Essa correcao é feita através do coeficiente e sendo

uma propriedade radiante da superficie, conhecida como emissividade e seus valore variam

entre zero e um.(BERGMAN; LAVINE; QUEIROZ, 2000)

E = eoT! (2.5)

A irradiacao G oriunda da vizinhanga para uma superficie, como a representada
pela Fig. 13, tem uma parte refletida e a outra absorvida. A taxa na qual a energia
radiante é absorvida, pode ser calculada pela absortividade a que é limita variando de

Z€ro a uml.

Superficies
vizinhas em

Figura 13 — Transferéncia de calor por radiagao entre uma superficie e superficies vizinhas

(Fonte: (CENGEL; GHAJAR, 2009))

Na Figura 13 acima pode-se considerar a superficie com temperatura 7 em um

ambiente de temperatura T.;... Do calor que é irradiado para a superficie, uma parte dele
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¢é emitida e outra absorvida. Ao considerar que tem-se uma superficie cinza, o balanco de

energia considerando apenas o mecanismo de radiagao, temos:

4 B, (1))~ aG = eo (T! - T2,) (2.6)

Qrad - A

A Equagao 2.6 fornece a diferenca entre a energia térmica que é liberada devido a
emissao da radiacao e a energia que é absorvida pelo material. Para um caso real, tem-
se que a superficie do material ird transferir energia para o ambiente externo por dois

mecanismos de transferéncia, a convecgao e a radiagdo. Elas podem sem combinadas com
a adicao dos dois efeitos, como mostra a Eq. 2.7. (CENGEL; GHAJAR, 2009).

Qrad = €0 (T54 - Tér> + hcv (Ts - Tcir) (27)

2.1  Solucdo Analitica da Equacao de Calor

A equacao de calor trata da troca de calor de um corpo para sua vizinhancga, e
fornece a distribuigdo de temperaturas em fungao do tempo (INCROPERA; DEWITT,
1999). Para o problema estudado, a cAmara de combustao pode ser simplificada como um
corpo cilindrico, com coordenadas cilindricas. Sendo assim, a equagao do calor para este

caso, no regime transiente, ¢ dada por:

l@j_}(f) orT +1 0*T +82T g
adt ror

72 022 =z

onde, « representa a difusidade térmica do material, e ¢ representa a taxa de geragao de
calor do sélido. As coordenadas r, ® e z sao as dire¢des radial, circunferencial e axial,

respecticvamente como na figura 14.



48 Capitulo 2. Transferéncia de Calor

T=(x,9,z)

Figura 14 — Coordenadas Cilindricas

Ainda, é possivel simplificar a equagao 2.8 considerando a variagao da temperatura
apenas na direcao raidal, e desconsiderando o termo de geracao de calor no sélido. Assim,

obtem-se a equacao do calor da seguintes forma através da equagao 2.9

10T 10 (8T> (2.9)

aot ror\ or

Essa equacao nao possui solucao trivial e seu resultado depende das condigdes
iniciais e de contorno, da geometria e dos mecanismos de transferéncia de calor considera-
dos. Dessa forma, faz-se necessario utilizar métodos de resolucao de equagoes diferenciais
parciais (EDP).

Abaixo é definido o problema de valor inicial e de fronteira a ser resolvido neste

trabalho.

o d (.0
é% = %E (T%) ) (7“, t) € (a?b) X IR>0
T(r,0) = fo(r), a<r<b (2.10)
T(a,t) = qa, t>0
%(b,t):(ﬁ” t>0
Onde, T(r,0) = 29,5 °C e as condigoes de fronteira sdo dadas por %—f = q, e
%—f , = @b em que g e g sdo os fluxos de calor nas paredes internas e externas do

cilindro.
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Normalmente, este tipo de problema de valor inicial e fronteira é resolvido pelo
método da separacao de variaveis, isto €, admite-se que a solucao da equacgao diferencial

tem a forma 7'(r,t) = G(t).R(r). Substituindo a solu¢do na equagio diferencial, tem-se:

GORE) = 2 (rR(r)) G(t) (2.11)

r

em que G(t) e R'(r) representam as derivadas das funcoes G(t) e R(r), respectivamente.

Reescrevendo a equacao, obtem-se:

G<t) _ 1 r I?” I
oG) ~ iy PR =A (2.12)

Em que A\ é uma constante. Assim, pode-se encontrar cada uma das fungoes G(t)e

R(r) resolvendo o seguinte par de equagoes diferenciais:

G(t) = arG() (2.13)

(rR'(r)) = ArR(r) (2.14)

A equagao 2.13 é uma EDO de primeira ordem enquanto a equagao 2.14 é conhecida

como Equacao de Bessel de ordem zero e tem como solugao

Ry(r) = c1Jo(Ar) + oYy (Ar) (2.15)

)

onde c; e ¢y sd0 constantes e Jy e Y| sdo as funcoes de Bessel de primeira e segunda espécie
de ordem zero. O niimero A representa o conjunto de autovalores das fungoes apresentadas

acima e as funcgoes Ry (r) sao as autofungbes associadas a esses autovalores.

A deducao completa dessa equacao passa pela aplicacdo de uma transformada
discreta na Eq. 2.9, e pela definicao dos tipos de autovalores e autofungoes que atendem a
solucao do problema. Como a deducao completa da solucao sai do escopo desse trabalho,
o passo a passo pode ser encontrado em (ABRAMOWITZ; STEGUN et al., 1964) (AL-
GWAIZ, 2008) (NUNES, 2017), sendo assim a solugao final é apresentada abaixo:

2ot orT oT
T(rt) —f0+b2_a2[ o), “or ]
2 2.1
00 [?TZ ] J1 (b)) — %—z , Ji (Tma)} Ji (Tma) (1 — e_o”mt) R(r) (2.16)
o mz::1 T [J7 (Tma) — J7 (Tinb)]
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3 Dinamica dos Fluidos Computacional

(CFD)

O estudo da fluidodindmica pode ser analitico, experimental, ou numérico. Na
abordagem numérica as equagoes diferenciais parciais (EDPs) que descrevem as equagoes
governantes fundamentais da dindmica dos fluido, como as equagoes de Navier-Stokes
que descrevem a consevacao do momento, sao aproximadas por um sistema de equagoes

algébricas que podem ser resolvidas numericamente.

Visto que solugoes analiticas dessas equacoes s6 sao possiveis para casos simples,
entao para casos mais complexos, como o estudo aqui proposto, métodos numéricos sao
necessarios. Para obter o sistema de equagoes algébricas, é necessario escolher um método

de discretizacao, pelo qual o dominio do fluido ou dominio computacional seja dividido
em elementos discretos. (FERZIGER,; PERIC; STREET, 2002)

A investigacdo numeérica dos efeitos da combustdao em um MFPH por meio de
simulagao CFD é de grande interesse por reduzir custos experimentais devido a acessi-
bilidade do poder computacional, além de poder ajudar a indicar possiveis melhorias no
desempenho do motor. Contudo, os modelos de CFD para de MFPH sao dificeis de de-
senvolver devido a complexidade dos fenémenos fisicos que ocorrem nesses motores, entao

vale aplicar simplificagoes para tais analises.

3.0.1 Equacdes Governantes

A combustao é um processo que transforma energia armazenada em ligacoes qui-
micas em calor (STEPHEN, 2000).E para descrever esse processo as leis da conservacao de
massa, energia, quantidade do movimento sdo essenciais, e matematicamente representa-
das pelas equagoes fundamentais do processo de combustao, que sao equagoes fundamen-
tais para modelar simula¢oes numéricas envolvendo o fenomeno da combustao. (WANG,
2016)

As equagbes governantes sao representadas pelas Eq.s 3.1- 3.5 nas coordenadas

cartenianas.

1. Equacao da continuidade:

Jp  Opu;

~0 (3.1)
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onde, p representa a densidade do fluido misturado, u; velocidade do fluido na
direcao 7 .

2. Equacao do Momento:

Opu;  Opusu; B % n (97'”

.2
ot Ox; ox; 895] — /i (3:2)

onde, g; é o componente da gravidade na direcao i, f; é componente da forca de

arrasto na diregao ¢, 7;; ¢ o tensor da viscosidade.

2
Tij = Q[LSZJ — g,uSkk(SU (33)
1 aul 8Uj
= 4

Onde, S;; representa tensor de taxa de tensao, Sy, ¢ dilatagao volumétrica que
representa a expansao volumétrica e a compressao. Ja d;; ¢ o tensor unitario de segunda

ordem. E importante notar que se i = j, entao d;j=1, por outro lado se i # j 4;;=0.

3. Equacao da energia:

agizo T agzjbo — aij (uiTij) + a(zj (ASZ) + pgr + a(zj [zl: Ty —T) am,] (3.5)
Sendo,

ho a entalpia total;

m, fracao massica da espécie | na mistura;

h; Entalpia especifica da especie 1 da mistura;

I'; Coeficiente de transporte da espécie 1;

I';, Coeficiente de troca de entalpia;

qr fluxo de calor por radiacao.

Aplicando o conceito da entalpia total na Eq. 3.5, T, no termo da difussao, pode

ser substituido por hg. Sendo possivel reescrever a equagao da seguinte forma:

8ph0 8pu]~ho_ (9 8h0
ot * 0z; _ij Fhf)x] + 5 (3.6)

78]9 0 0 oT
Sk = ot + 5 az, (Uﬂ'u) + pgr + 87% K)\ Zmlesz> 8x]+

3ml 0 Ui Uy
r
2 M=) g h8x3< 2 )
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4. Equacao de transporte das espécies:

Opmy  Opujmy 0 omy
= r R 3.8

8t + 8$]’ a.l‘j l(?a:j + ! ( )
Onde,

R;: taxa de producao da espécie | pela reacao quimica.

As equacgoes descritas acima sao as equagodes governantes da mecanica dos fluidos
quimica. Elas sao descritas de forma mais genérica, considerando quatro termos béasicos
(WANG, 2016). A solugao completa de problemas envolvendo os fenomenos da combustao
geralmente requer a aplicagao das equacao acima juntamente com as equacoes de estado da
mistura gasosa, e as condi¢oes de contorno do problema. No entanto, é importante observar
que normalmente processo de combustao é turbulento, fazendo necesséario a acoplagao de

um modelo de turbuléncia preciso.
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4 Denificao dos Parametros Iniciais

Para realizar a simulagdo computacional da operacao do motor é preciso definir as
condigoes iniciais e de contorno do problema. Para isso, sao calculados os parametros de
injecao dos propelentes, as condigoes das fronteiras da superficie de controle e os modelos

que atendem a demanda do problema.

Assim como no motor, em condi¢des de operagao, é preciso garantir que os prope-
lentes estao sendo injetados, misturados e que reagem de forma correta, afim de atingir a

performance necessaria.

O mesmo requisito existe para simulacao, para isso, é preciso que as entradas
de oxidante e combustivel do dominio estejam bem definidas e modeladas, respeitando
as propriedades termo-quimicas dos propelentes e os requisitos de vazao massica, para

garantir que a razao de mistura esteja correta.

4.1 Area de injecio

A metologia proposta para calcular a drea de injecao do modelo é simples e consiste
em definir as condigoes iniciais de operacao. O projeto do motor tem como requisito a

taxa de vazdo méssica tedrica mostrada abaixo na Tab. 2

Tabela 2 — Parametros de massa e fluxo massico do motor utilizando mistura de parafina
com polietileno e 6xido nitroso
| Massa [kg] | Vazdo Massica [kg/s] |

Cann NQO Total OnHQn NQO Total
0,700 | 4,54 | 5,24 | 0,058 | 0,38 | 0,437

Para se obter a area de injecao da Eq. 1.22 foi necesséario determinar as condig¢oes
de operacao do 6xido nitroso no tanque de oxidante. Para tal foi utilizado o banco de dados
do Instituto Nacional de Normas e Tecnologia (NIST), disponivel online (LINSTROM,
2003). Com os graficos exportados do banco de dados, foi possivel obter as propriedades
do fluido.



98

Capitulo 4. Denificio dos Pardmetros Iniciais

@

o @ -~

Pressao [MPa]

(]

1400

12040

0040

Massa Especifica [kg/m#|

=]

450

Entalpia especifica [kd/kg]

n
=]

240 280 280 300

Temperatura [K]

(2)

200 220

320 180

o
=]

— Liguida
‘Vapor

200 220 240

Temperatura [K]

(b)

e
w

Entropia especifica [kd/kgK]

Liguica |
Wapor

BO

24IEI
Temperatura [K]

(<)

200 220 260 280

ann

azo 180

24IEI
Temperatura [K]

()

200 220 260

280 300 azo

Figura 15 — Curvas das Propreidades de liquido e vapor do N20 calculadas através do
NIST Webbook para a) pressao b) densidade c¢) entalpia d) entropia. Fonte:
(Fonte: (LEMMON et al., 2007))

E importante ressaltar que o NoO sera considerado apenas em seu estado gasoso

na simulacao, dessa forma, tem-se as seguintes propriedades do gas na Tab. 3

Tabela 3 — Propriedades iniciais do Oxido nitroso

| Oxido Nitroso [N;O] |

Temperatura K]

Pressao [bar]

pvapor [kg/m3]

298,3

56,687

189,73

Dessa forma, tem-se que a Area de injecdo (Ain;) € igual a 6,1284x10~* m2.

4.2 Grao Combustivel

O comportamento do fluido foi analisado para o instante de 6 segundos da opera-

¢ao, devido o processo de combustao ja ter sido bem desenvolvido nesse periodo. Assim,
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para definir o raio da porta do grao foi necessario determinar os coeficientes a e n para

se obter a taxa de regressao do grao combustivel (Parafina 95% e PE 5%).

Tabela 4 — Coeficiente a e n (KIM et al., 2010)

Os resultados para andlise da taxa de regressao sdo mostrados a seguir. (CORRI-

tfinal [S]

a

n

6

0,234

0,39

GIR ESSE GRAFICO kg/s para mm/s)

1.85

Figura 16 — Taxa de regressao do combustivel ao longo do tempo.
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Figura 17 — Taxa de regressao do combustivel pelo fluxo méssico de oxidante.
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Figura 18 — Raio do grao combustivel ao longo de 6 segundos

Dessa forma, obteve-se o raio de 0,03457 m da porta do grao apds 6 segundos
de queima. Como citado por (KARABEYOGLU et al., 2004) a entrada da porta de
combustao possui um comprimento axial um pouco maior que o resto do grao devido
o aumento da taxa de regressao em 10% até 35% de seu comprimento (L), devido a
recirculagdo que ocorre na pré-camara, como mostrado na fig. 19 de um grao de um

motor RAMJET composto de parafina e 10% de polietileno e parafina.
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Figura 19 — Foto tirada de um grao combustivel de parafina com 10% de etileno apds 40
segundos de queima.

A figura 20 representa a geometria do grao combustivel para o motor estudado
apos os 6 segundos de queima, onde é possivel visualizar a curvatura na direcao axial da

parede no inicio do grao.

Grao Combustivel

Figura 20 — Representacao do grao combustivel apos os 6 segundos de queima
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5 Modelo Computacional - Combustao

Através da simulacao serao coletadas as propriedades do fluido como pressao, tem-
peratura, velocidade e densidade. Além dessas propriedades, ainda é possivel a visualiza-
¢ao da concentracao dos elementos quimicos, o que nao ocorre em testes experimentais

devido suas limitacoes com relacao a medigoes.

5.1 Geometria

Apo6s realizar o calculo dos parametros iniciais, obteve-se a geometria do motor.
Aqui foi desenvolvido um modelo 2D da geometria do motor no Software ANSY'S que
representa o raio do grao combustivel aos 6 segundos de queima como mostrado na figura

21. Para o modelo representado foi utilizado duas entradas de 1,5 mm de didmetro para

a injecao do éxido nitroso.

Figura 21 — Domininio da geometria da area interna do motor a qual sera realizada a
simulacao.

Como mostrado na figura 21 os dois inlets de 1,5 mm resultam em uma area de
6,36 x10~* mm? para a simulacdo, ainda é maior que a rea de injecdao de gés calculada

na Eq.1.22 de 5,97x10~* mm? garantindo assim a vazdo méssica necessiria na simulacao.
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Ainda, foi feito uma area afim de representar o ambiente onde seria realizado o
experimento, e também para visualizacao do comportamento da chama. Considerando
as condigoes de temperatura e pressao (CTPN) na saida da tubeira, sendo elas, pressao
a 1 atmosfera e a temperatura a 27 °C. A 4rea externa mostrada na figura 22 possui

comprimento e altura de 15x o raio de saida da tubeira.

—=] H2Z 0

i

Figura 22 — Domininio representando a area externa considerando as condi¢oes do ambi-
ente.

5.2 Malha

No método dos elementos finitos o dominio é dividido em pequenos subdominios
que se denominam elementos finitos, nos quais as equagoes diferenciais propostas sao
validadas em cada elemento. Dessa maneira, a definicdo da malha é um processo de
extrema importancia, visto que uma malha bem construida oferece boa discretiacao do
dominio, garantindo maior aproximacao do fenémeno fisico, e um resultado de maior
acuracia, além de reduzir o gasto computacional comparada a calculos com uma malha

mal desenvolvida.

A malha estruturada refere-se & malha na qual os elementos tem igual ntimero
de elementos vizinhos. E geralmente ¢ implementada pelo método das diferencas finitas,
além de apresentar-se muito conveniente para geometrias de dominio simples, como ¢é o
caso do trabalho proposto (JR, 2013).

Por se tratar de um geometria 2D o formato quadrilatero foi utilizado. Tal for-
mato apresenta métodos como Mapped Meshing, aproximacao direta e indireta. No mé-
todo Mapped meshing, para obtencao do método quadrilatero a geometria do dominio
de interesse ¢ selecionada, e os pontos vao sendo mapeados gerando automaticamente a

malha.
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Ja por aproximacao direta, ha algumas variagoes, sendo, a de decomposicao e a
Avancing Front. No método de decomposicao, o formato quadrilatero sera utilizado num
eixo médio, podendo ser representado como o conjunto de varias linhas e curvas geradas

pelo ponto médio, que sao feitas através da area. (OWEN, 1998)

E por fim, no método Advancing Front, a divisdo comeca com a colocagao inicial
de um no na regiao de contorno, formando assim elementos individuais, e esses elementos
irdo ser gerados da borda para o interior (OWEN, 1998).

5.2.1 Construcao da malha

Apos a definicao da geometria, foi realizada a construgao da malha. O seu dominio
foi dividido em faces, sendo 10 na regiao interna do motor, e 3 na regiao externa, afim de

obter um melhor refinamento de cada regiao como mostrado na figura 23.

Geometry Imports
22/01/2023 16:03

éﬁ% Y
@
*
0.00 150,00 300.00(mm)
L EEE——  ES—

75.00 225.00

Figura 23 — Divisdo do dominio em faces.

A malha desenvolvida para a andlise foi feita pelo "Mesh"do software ANSY'S, e
para a discretizacao da geometria fez-se uso da ferramenta "Face meshing'onde é inserido
o formato do elemento para cada face, e por fim a ferramenta "Face Sizing", que efetuou

o controle do tamanho dos elementos de cada face.

Abaixo encontram-se as figuras da malha do dominio em questao. Na regiao onde
se encontra a tubeira, foi realizada maior discretizacao do dominio por se tratar de uma

zona critica.
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Os detalhes da malha nao mostrados na tabela 5 abaixo.

Tabela 5 — Caracteristicas da Malha

Detalhes da malha
Tamanho médio dos elementos 10 mm
Tamanho dos elementos da camara | 0,3 mm
Nos 139129
Elementos 137834

5.3 Condicoes de Contorno

Assim que definido o dominio da simulacao e construida a malha, é possivel deter-
minar as condigoes de contorno da simulagao. A se¢ao é dedicada a detalhar como foram

definidas as entradas de oxidante e combustivel, e o0 modelo de combustao adotado.

5.3.1 Modelo de Combustao

Primeiramente, considerou-se que a pirdlise do parafina pode ser resumida em:

n
CnH2n+1 = H2 ‘I— §CQH4 (51)

Devido as altas temperaturas, a parafina é decomposta em moléculas menores, e
alguns trabalhos ja avaliaram o impacto da presenca do Hs na pirolise da parafina e na
combustao no MFPH. Em tais trabalhos, como de (BELLOMO et al., 2010), (LAZZARIN
et al., 2015), pode-se verificar que o impacto do Hy é negligencidvel. Assim, apenas o

etileno (CyHy) é considerado como reagente combustivel.

Em razao da natureza da combustdo em um MFPH, como foi discutido em se¢oes
anteriores, e o fato dos propelentes nao estarem misturados no inicio da reagao, considerou-
se utilizar os modelos de combustao: Non premixed combustion, e o Species Transport -

Eddy Dissipation Model (EDM) que trabalha com uma equagao global.

Para modelar o fendmeno da combustao, e a interagdo com a quimica turbulenta
decidiu-se por utlizar o modelo non premized combustion. Esse modelo asssume que o

propelente queima rapidamente e a taxa de reagao é controlada pela mistura através da
turbuléncia. (MANUAL, 2009) (MILOVA et al., 2015).

O modelo de combustao nao pré-misturada assume que uma vez que os reagente
se misturam ja reagem. Um dos parametros que indica isso é o nimero de Damkohler
(Da) que compara escalas de tempo mecanico e quimico. Da « 1 indica um modo bem
misturado, em que a combustao é limitada pelo tempo quimico, enquanto Da »1 indica
um modo nao bem misturado onde a combustao é limitada pelo tempo de mistura dos

propelentes, por isso o acoplamento da turbuléncia e da quimica é importante. Para o
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caso de Da =~ 1 o estudo se torna mais complexo pois é necessario modelar as duas escalas

de tempo com mesmo nivel de precisao.

Além disso, o modelo permite importar uma lista de mecanismos de reagao, nesse
caso a biblioteca Gri-Mech 3.0 (Gri-Mech. .., ), que descreve corretamente a cinética

quimica e cada etapa do processo de rea¢ao.(MANUAL, 2009).

Como modelo Gri-Mech 3.0 ndo possui a reagao entre o 6xido nitroso e o etileno,
o oxido nitroso sera representado pelo Ny e 0 Os, e a reacao de decomposicao simples é

mostrada abaixo.

2N20(9) — 2N2(g) + Oz(g) + AH (52)

Dessa forma, a reacao global do Ny e o O, reagindo com o CyH, tem a seguinte

forma:

5.3.2 Modelo de Turbuléncia

Casos reais, como o do escoamento dentro de MFPHs, sdo altamente turbulentos.
Portanto, modelar adequadamente a turbuléncia do escoamento dentro de MFPHs ¢é es-
sencial para ter uma boa aproximagcao das equagoes governanes fundamentais da dinamica
dos fluidos, e assim alcancar solugoes satisfatérias de problemas envolvendo escoamentos
esse tipo de escoamento. Existem trés abordagens possiveis: Direct (DNS), Large-Eddy
Simulations (LES) e Reynolds Avarage Method (RANS).

As Simulacoes Numéricas Diretas, pretendem solucionar escalas de turbuléncia
calculando diretamente as equacoes de Navier-Stokes. No entanto, esse método requer um
enorme poder computacional, tornando-o inviavel para maioria dos casos. O método LES
trabalha resolvendo diretamente apenas os redemoinhos de grande escala e modelando os
vortices de pequena escala. A abordagem RANS decompoe a Equagoes de Navier Stokes

em dois componentes: componente médio e componente de flutuacdo (RODRIGUEZ,
2019).

RANS ¢é a abordagem com o menor custo computacional e por isso é a mais
utilizada na industria e em pesquisas, além disso, sua eficiéncia ja foi aprovada em diversos
trabalhos de escoamento no MFPH utilizando N,O/Parafina (BELLOMO et al., 2010)
(LAZZARIN et al., 2015) (DEQUICK; LEFEBVRE; HENDRICK, 2020). No método,
as equagoes de Navier-Stokes sao apresentadas como uma média em relagao ao tempo,

e ao espaco, além de algum modelo ser escolhido para incluir os efeitos de turbuléncia,
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resultando em um campo de escoamento médio. A abordagem RANS pode ser aplicada

em dominios 2D ou 3D, enquanto as LES e DNS precisam de um dominio 3D.

Dessa forma, para o presente trabalho foi utilizada a abordagem RANS que resol-
veria bem o modelo 2D axissimétrico. Vale ressaltar que abordagem RANS exige a escolha
de um modelo de combustao, e para tal, serd utilizado o modelo K — € por ser mais usado
em estudos da area, além de apresentar resultados mais realistas com relagao a formacao

da chama difusa na cAmara de combustao.

5.3.3 Setup

Na Figura 27 é exemplificado o dominio, os contornos de entrada, de saida e o eixo

de simetria.

axis

01/02/2023 21:01

. n2o

W rerefiin .
. outlet
@ axis

AMBIENTE

Figura 27 — Condigoes de contorno da simulacao

Na Tabela 6 abaixo sao descritas os dados das entradas da simulagao.

Tabela 6 — Dados das entradas

’ Inlet ‘
N>O
T [K] | P[Pa] | m[kg/s]
300 | 30x10° 0,38
CyH,
T [K] | P[Pa] | mlkg/s]
740 | 101325 | 0,058

A figura 28 exemplifica as condi¢oes de contorno utilizadas na simulagao. E suas

caracteristicas sao resumidas logo abaixo:
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Escoamento: Turbulento uma fase, steady-state, RANS
Modelo de tubuléncia: Realizable k-€, wall function
Modelo de Combustio: Non-premixed Combustion - Steady Diffusion Flamelet

Parede adiabatica
sem deslizamento Pressdo de saida

latm

Parede adiabatica
sem deslizamento

CiHigasosoa 40K
0058 kg/s

L X3

N0
30K
0380 kg's

Eivo de simetria

Figura 28 — Condicoes contorno da simulagao

Simulagdo em regime permanente;
Simulagao 2D axissimetrica;
Pressure based solver;

Modelo de turbuléncia k-e¢ considerando "wall funtion"que captura melhor os efeitos

de parede;
Modelo de combustao nao pré misturado;

A zona que representa a atmosfera foi setada como pressao de saida considerando

todas as fronteiras da regiao;
A regiao que representa a entrada da parafina considera todo o contorno do grao;

Duas entradas de N,O, representando representando a disposicao dos furos mais

internos e os externos do injetor.
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6 Modelo Computacional - Transferéncia de

Calor

Nesta secao sao apresentado os métodos utilizados para se obter o perfil de tem-
peratura nos materiais da cimara de combustao. Afim de realizar a simulacao da transfe-
réncia de calor na cdmara de combustao, utilizou-se do trabalho de Martins (2017), como
referéncia dos valores do fluxo de calor obtidos por ele através do método inverso pelo

experimento realizado no motor do projeto SARA (CPL, 2021).

6.1 Geometria

A geometria utilizada na simulagao foi extraida Anexo do 77, diferente da sessao
anterior que o dominio é extraido do sessao interna, aqui foi considerado apenas as paredes
do case, da protecao térmica e a tubeira. Foram desconsiderados conexoes para simplificar
a geometria, e resuzir o custo computacional da simulagao. Como a geometria possui
simetria nos planos x-z e y-z e o fluxo de calor se da por unidade de area e somente na
direcao radial, utilizou-se apenas um quarto da cirunferéncia. Deste modo, a solugao é

obtida mais rapidamente.

— Case em ago

Tubeira de
grafite

-—ng‘I

Figura 29 — Dominio para simulagao térmica materiais considerados
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Figura 30 — Dominio para simulagdo térmica, visao isométrica

Na Tabela 7 sao apresentadas as propriedades dos materiais do casing, da tubeira

e da protecao térmica. Estes valores foram considerados durante a simulagao da transfe-

rencia de calor.

Tabela 7 — Propriedades dos materiais disponiveis no (MATWEB, 2016)

Materiais Densidade | Calor especifico | Condutividade | Temperatura maxima
[kg/m3] [J/kg°C] [W/m°C] de servigo [°C]
Liga de ago 304 L 8000 500 14,2 925
Grafite 2250 1732 24 3625
EPDM 860 2260 0,22 135

6.2 Malha

Apos a construcao do dominio foi realizada a discretizacdo da malha. A malha

desenvolvida para a geometria é apresentada na Fig.31, e apresenta 14020 elementos,

quantidade préxima a limitacao da licenga estudantil de 15000 elementos. Para tal foi

utilizados os métodos "Face meshing'e "Face Sizing'controlando o tamanho dos elementos

a 2,5 mm em todas as regioes.
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Figura 31 — Malha usada para simulacao da transferéncia de calor

6.3 Condicoes de contorno

Nesta secao sao definidas as condig¢oes de contorno para o estudo do modelo. Para a
simulacgao foi considerado que a superficie externa do motor nao é adiabatica, possuindo o
coefiente de conveccao de 10 W/m? K para o ar como em (CENGEL; GHAJAR, 2009) su-
pondo uma convecgao natural, e a emissividade de 0,07 como observado em (TOOLBOX,

2015) para o ago polido.
Para aplicagdo dos fluxos de calor coletados em (MARTINS, 2017), a geometria

foi dividida em 6 zonas como mostrado na Fig. 32.
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Figura 32 — Trechos de aplicacao dos fluxos de calor

Os fluxos de calor utilizados para cada zona sao apresentados na Tab. 77 E im-
portante notar que a simulagao esta considerando apenas o periodo de 0 a 14 segundos,

que representa o intervalo de tempo em que ocorre a combustao dos propelentes.

Tabela 8 — Fluxos de calor aplicado as zona pelo intervalo de tempo

Zona 1
T|[s] 0-14
Q[W /mm?] 1,80E-03
Zona 2
T|[s] 0-5 5,1-10 10,1-14
Q[W /mm?] 2,00E-02 6,00E-02 4,00E-02
Zona 3
T|s] 0-2 2-14,0
Q[W /mm?] 0 0,17
Zona 4
T[s] 0-1]1,1-6,1 | 6,2-8 8,1-14
QW/mm?] | 0 1 1,8 2,6
Zona 5
T|[s] 0-1(1,1-6,1 | 6,2-8 | 81-10 | 10,1-14
QW/mm?] | 0 2 3,2 5,6 5
Zona 6
T[s] 0-11|1,1-6,1 | 6,2-10 10,1-14
QW/mm?] | 0 1.3 2,5 3,7

6.3.1 Consideracdes inciais

o O exterior do MFPH estava em um ambiente com atuagao da convecgao e da radi-

acao;
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o A temperatura inicial de todo do motor e da tubeira foi de 29,5°C;

As propriedades dos materiais sdo constantes e ndao mudam com a temperatura;

o Foram desconsiderados nesta simulacao os efeitos dos elementos quimicos na trans-

feréncia de calor e da ablagao dos materiais durante a propulsao;
« Foi considerado o contato entre os materiais na simulacao.
o A transferéncia de calor é unidimensional na direcao radial;
Para comparacao dos resultados da simulacao ainda foi realizado um céalculo anali-
tico da transferéncia de calo na zona 3, regiao da pos camara que recebe maior calor, antes

do inicio da regidao convergente da tubeira. E para esse cédlculo foi considerado apenas a

troca de calor radial, desconsiderando o contato entre os materiais adjacentes.
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7 Resultados e Discussoes

7.1 Analise Numérica da Combustao

Realizadas as simulagoes, obtiveram-se os contornos de pressao, velocidade, tem-
peratura, fracdo massica das espécies quimicas e linhas de fluxo, a partir dos quais é
possivel avaliar alguns aspectos tanto do comportamento do escoamento e da combustao

do motor, quanto a cercado desempenho da modelagem adotada.

O contorno de pressao é mostrado na Fig.33, considerando as condigoes de operacao
do motor que deve operar a 30 bar, o resultado de 29,4 bar na caméara de combustao

aproximou-se do esperado.

pressure
Static Pressure

2.94e+06
1.69e+06
9 72e+05
5.59e+05
3.22e+05
185e+05
1.06e+05
612e+04
352e+04

2.02e+04

1.16e+04
[Pa]

Figura 33 — Pressao ao longo da camara de combustao.

A Figura 34 ilustra o comportamento da pressao na saida da tubeira ao longo
do raio da secdo de saida. E possivel observar que a pressdo estd maior que a pressao
atmosférica em alguns pontos, o que mostra que nao houve expansao suficiente dos gases,
como se espera num caso ideal de P,y;q0=Pyutm. As consequéncias dessa expansao nao ideal

ficam mais visiveis nos contornos que serao apresentados a seguir.

A partir da Fig. 34 é possivel identificar que na se¢ao de saida nao foi possivel

obter um perfil uniforme de pressao. A pressao média nessa secao é de 0,88 bar.
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Presséo [bar]
- o
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Figura 34 — Pressao na saida pelo raio da tubeira.

Os contornos de outras variaveis, como temperatura e concentracao de espécies

quimicas podem auxiliar na andalise do perfil de pressao mostrado na Fig. 34. O contorno

de temperatura na Fig.35 mostra a formacgao da chama difusa, regido mais fina de maior

temperatura que separa os fluxos de oxidante, nucleo mais frio do dominio, e os de com-

bustivel. No entanto, o fluxo frio ndo encerra ao fim da porta de combustao, como era

esperado, mas continua através do tubeira e da chama na saida do motor.

Figura 35 — Contorno de temperatura.

Olhando para os contornos das espécies quimicas, é possivel entender melhor o

resultado apresentado na Fig. 35. As Figuras 36, 37, 38 e 39 mostram os resultados para

as concentragoes em massa das principais espécies quimicas envolvidas na combustao: O,,
CsHy, CO45 e HyO, respectivamente.
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Species

Mass fraction of 02
36401
3.27e01
291e01
25501
21801
18201
14501
10801
72702
3 B4e-02
46226

Figura 36 — Contorno da concentragao massica de Os.

Na Figura 36 fica claro o motivo por tras do comportamento observado no contorno
de temperatura. O Oy nao esta sendo totalmente consumido na camara de combustao e
existe ainda um fluxo de oxidante que estd saindo pela tubeira. Ja a concentracao de

CyH, mostra que todo o combustivel esta sendo consumido, como mostra a Fig. 37.

VS

022 R2
ENT

species

Mass fraction of c2h4
1.00e+00
9.00e-01
2.00e-01
7.00e-01
6.00e-01
5.00e-01
4.00e-01
3.00e-01
2.00e-01
1.00e-01
0.00e+00

Figura 37 — Contorno da concentracao massica de CyHy.

Um dos motivos por tras desse comportamento pode ser pela aproximagao feita
para a geometria do injetor. Por se tratar de uma simulacao 2D, nao é possivel reprodu-
zir com fidelidade a configuracao do injetor. Dessa forma, é possivel que a configuracao
utilizada na simulacao tenha como efeito a injecao do oxidante em velocidades muito mai-
ores do que o esperado, fazendo com que o oxidante atravesse o dominio antes de reagir

completamente. Além disso, o fato de a injecao ser considerada totalmente gasosa pode
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também ter alguns erros associados, uma vez que na realidade trata-se de um injecao bi-
fasica, com uma densidade de mistura maior, o que influencia diretamente na velocidade

do escoamento.

Além da temperatura, as concentragoes dos produtos de combustao podem ilustrar

as zonas onde esta ocorrendo a reacao, como podem ser vistas nas Figs. 38 e 39.

sys
2022 R2
DENT

species

Mass fraction of co2
1.96e-01
1.77e-01
1.57e-01
13801
1.18e-01
98202
7.8 02
S.80e02
3.8e02
1.96e02
0.00e+00

Figura 38 — Contorno da concentracao massica de C'Os.

species
Mass fraction of h2o
1.21e-01

1.0%e-01
967e02
B46e-02
72502
6.04e-02
48e02
3.6e02
24202
1.21e-02
0.00e+00

Figura 39 — Contorno da concentracao méssica de H>O.

Na figura 40 ¢é possivel observar a recirculacao na pré-camara, isso é resultado das
diferencas de velocidade da injecdo do oxidante com relacao ao combustivel, visto que o
modelo proposto considera o etileno sendo injetado por todas a paredes que representam
o grao. Essa recirculagao, além de ser responsavel pela mistura dos propelentes na pré-
camara, também acaba mantendo os gases na regiao por mais tempo, por isso é possivel

indentificar a formagao de chama ja nessa regiao.
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pathlines-1
Velocity Magnitude
2.20e+03

1982403
176e+03
1.54e+03
1.32e+03
1.10e+03
B8.80e+02
6.60e+02
4 40e+02
2.20e+02

0.002+00
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Figura 40 — Perfil de velocidade do fluido

O N, é um gas inerte e continua presente nos produtos da reagao, a Fig.41 mostra
como o Ny continua presente até na pdés camara, e uma das consequéncias da presenca
de um gés inerte ¢ a diminuicdo da temperatura chama. Vale lembrar que na zona que
representa a regiao atmosférica foi representada como possuindo 63,6% de gds nitrogénio
e 36,3% de gés oxigénio, por esse motivo na regido externa ha uma grande quantidade de

Nj.

species

Mass fraction of n2
636201
5.73e01
5.0%e-01
4.4501
3.82e01
31801
25501
191e01
1.27e-01
63602
1.57e-07

Figura 41 — Contorno do N2.

Os resultados para o Nimero de Mach sio apresentadpos na Fig. 42. E possivel
observar que na se¢ao critica da tubeira o perfil de velocidade atingiu Mach 1. Apesar

disso, é possivel identificar alteracoes no Mach apds a saida da tubeira, o que pode ser
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um indicio de formacao de ondas de choque, consequéncia do perfil de pressdo na saida e

da expansao nao ideal.

velocity
Mach Number
4 0Be+00

3.65e+00
3.252+00
284e+00
243e+00
203e+00
1.62e+00
1.222+00
B8 11e-01

4 082-01

7@e05

Figura 42 — Contorno do niimero de Mach.

Dados os resultados, é preciso que seja feita uma analise mais detalhada dos mode-
los utilizados, afim de avaliar se os mesmos realmente conseguem representar o problema
proposto, ou se é necessaria de uma modelagem mais precisa e que considere mais feno-

menos de grande impacto na operagao do motor e no processo de combustao.

Além da modelagem dos fenoménos fisico-quimicos, uma melhor representagao do
problema exige um dominio tridimensional. Dessa forma, ¢ possivel reproduzir com mais
fidelidade a configuragao dos injetores e o dominio estudado como um todo. Assim como
a modelagem da injecao bifasica do N,O e a entrada das gotas de parafina no fluxo, o que

exige uma modelagem multifasica do escoamento e a utilizagao de modelos de vaporizacao.

Apesar disso, as simplicagoes feitas na modelagem utilizada neste trabalho, permi-
tem a analise de muitos fenomenos que ocorrem no MFPH, assim como também fornecem
evidéncias da validade dos modelos utilizados e dos obstaculos na tentativa de reproduzir

numéricamente um processo tao complexo como a combustao no MFPH.

7.2 Analise da Tranferencia de Calor

Através da simulacao foram obtidas as temperaturas das paredes internas no motor
como mostrado na Fig. 43 que apresenta a distribuicao da temperatura ao longo do motor.

A distribuicao de temperaturas foi comparada com o resultado da solugao analitica da
Eq. 2.9.
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M: Transient Thermal
Termperature

Type: Temperature
Unit: *C

Time: 7,64 5
Q770272023 15:35

1676.8 Max
14925
13082
1123.0

030,67 60,957 9

7554
57113 38,061 .
T . Node 41793
202,59
1B.316 Min

Figura 43 — Contorno de temperatura nos materiais da cAmara de combustao.

Na Figura 44 é mostada a curva de variacdo da maxima temperatura atingida no

motor ao longo do tempo de operagao.
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Figura 44 — Maxima temperatura atingida nos materiais durante os 14 segundos de
queima - Numérico

Comparadando os resutlados das Figs. 43 e 44 é possivel ver que a maxima tempe-
ratura atingida estd na zona onde se encontra a tubeira, uma vez que nessa regiao ha um
alto gradiente de temperatura, consequentemente, onde se encontram os maiores fluxos

de calor.

Ainda, efetuou-se uma andlise da protecao térmica na regiao da pdés camara, co-
letando uma curva de temperatura tanto na sua face externa, quanto na face interna ao

longo do intervalo de tempo. Os resultados dessa analise sao mostrados nas Figs. 45 e 46:
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Figura 45 — Temperatura atingida na prote¢ao térmica na sua superficie interna durante
14 segundos - Numérico.
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Figura 46 — Temperatura atingida na protegdo térmica na sua superficie interna durante
14 segundos - Analitico.

Os graficos mostrados acima mostram as curvas analitica e numérica, e apresentam
aproximadamente o mesmo comportamento. Vale ressaltar que pela curva de temperatura
das andlises, é possivel que ocorra abla¢gao do material da protecao térmica, uma vez que
sua temperatura de servigo é de 130 °C de acordo com a Tab. 7, enquanto as temperaturas

na regiao atingem cerca de 1000 °C.

Além disso, foi obtida a curva de temperatura na regiao logo apds a protecao
térmica, em contato direto com o ago. A Figura 47 compara os resultados numérico e

analitico.
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Figura 47 — Temperatura ao longo do vértice externo da prote¢ao térmica em contato com
a tubeira

A diferenca de temperatura atingida entre os modelos se deve ao fato da solucao
analitica considerar o fluxo de calor apenas na direcao radial, além de nao considerar
o contato com outros materiais. J4 na analise numérica, o software considera o contato
com outras regioes, permitindo a transferéncia de calor por conducgao da tubeira para a
protecao térmica. Essa diferenga é mais observada na Fig. 47 que mostra a regiao externa

da protecao térmica, onde nao hé transferéncia de calor pelo fluido.
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Figura 48 — Zona de contato entre a protecao térmica e a turbeira e suas temperaturas

A Figura 48 exemplifica o contato entre as regides, motivo pelo qual a curva
numeérica apresenta temperaturas maiores que a curva analitica. Nota-se ainda que além

dos fluxos dos gases quentes, o calor é transferido da regiao mais quente da tubeira, a



88 Capitulo 7. Resultados e Discussées

garganta, para as outras regioes, fazendo com que todas as outras zonas préximas tenham

um maior aquecimento.

Portanto, os resultados acima evidenciam a atuacado do EDPM como estudo tér-
mico, uma vez que, ainda com a diferenca de temperatura elevada dos resultados analitico
e numeérico, as temperaturas na parede do casing nao foram tao elevada ao ponto de com-

prometer a integridade mecanica do material.

O uso de 5 mm de EPDM serviram com uma barreira eficiente aos elevados fluxos
de calor. No entantanto, é preciso ressaltar que as analises apresentadas nao consideram
a degradagdo térmica e mecanica do material. Uma vez que, na operacao, ocorre também

uma regressao do EPDM, assim sua espessura nao se mantem a mesma da inicial.



89

8 Conclusao

A anadlise do processo da combustao adotou simplificagoes afim de representar a
realidade do escoamento, utilizando um modelo 2D axissimétrico no software ANSY'S,
onde foi possivel analisar as propriedades do fluido como pressao, velocidade, temperatura,

e as fracOes massicas das espécies quimicas.

O modelo adotado apesar de reduzir o gasto computacional acaba apresentando
limitagoes, pelo dominio ser bidimensional, alguns componentes chave do motor acabam
nao sendo representados corretamente, como o injetor o que acaba interferindo nos resul-
tados da analise. Foi identificado um comportamento atipico nos resultados da combustao,
uma vez que o Oy nao foi totalmente consumido na camara de combustao, havendo ainda
altas concentragoes na saida da tubeira. Além disso, a expansao dos gases na tubeira nao
ocorreu da forma esperada apresentando um valor médio de 0,88 bar, menor que a pressao

atmosférica.

Afim de obter resultados mais concisos, é necessario que a simulagao do processo de
combustao considere um dominio 3D, para melhor representacao dos injetores, como tam-
bém para que seja possivel implementar modelos que representem melhor alguns processos
que impactam bastante no desempenho do motor, como modelos de injecao bifasica, ato-
mizagao e vaporizac¢ao, tanto do oxidante quanto das gotas de parafina, devido a camada

liquida que é formada.

A andlise da transferéncia de calor foi realizada utilizando duas abordagens: a
analitica e a numérica. Uma comparacao foi feita entre os resultados, e uma vez que a
solugao analitica considera a transferéncia de calor apenas na direcao radial, foi possivel
notar divergéncias com relacao aos resultados da solugdo numérica, que considera, além
da transferéncia de calor radial por conveccao e radiagao, a conducao de calor entre os

materiais devido aos seus contatos.

Apesar disso, os dois resultados mostram que o EPDM atua bem como um escudo
térmico, nao permitindo que a temperatura na parede da cidmara de cmobustao atinja
magnitudes que comprometam a integridade mecanica do ago. Para avaliar corretamente
as propriedades da protecao térmica, é importante ressaltar a necessidade da realizacao
de uma analise experimental, visto que ocorre uma regressao do EDPM, e nesse estudo

as propriedades de degracao térmica e mecanica do material ndo foram avaliadas.
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