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Resumo

O aumento dos requisitos de eficiéncia dos motores quer por razoes econémicas quer por
razdes ambientais faz com que seja cada vez mais importante otimizar o seu
funcionamento. O tipo de motor mais utilizado em aviacao é o motor turbofan com o tipo
de camara de combustao anelar. Assim, o objetivo deste trabalho consiste na otimizac¢ao

de uma camara de combustao anelar para um motor turbofan de pequenas dimensoes.

O trabalho inicia-se com o estado da arte, onde se introduz as caracteristicas de um
motor turbofan, as suas configuracoes e uma breve descricao dos seus componentes. De
seguida apresenta-se os diversos tipos de camaras de combustao, e explora-se com algum
detalhe o projeto de difusores juntamente com a analise aerodinamica de uma camara
de combustdo. O capitulo termina com a exposicao de alguns modelos de combustao

utilizados no projeto de cAmaras, e uma breve referéncia as emissoes de gases poluentes.

O objetivo do caso de estudo é desenvolver uma camara de combustao tendo por base o
trabalho de Mark Priyant e A. Selwyn. A metodologia utilizada foi exclusivamente
aerodinamica, onde partindo das condicoes de pressao, temperatura e caudal na saida
do compressor, dimensionou-se a camara. O algoritmo seguido resulta da combinacao
de véarias fontes, das quais se destacam o livro “Gas Turbine Combustion Alternative Fuel
Emissions” de Arthur Lefebvre e Dilip Ballal, que compila diversos artigos utilizados, e o
artigo “Desing of laboratory annular combustor” de Satish Dharmalingam e Kartik
Kothari. Apo6s o dimensionamento foi construido um modelo 3D em SolidWorks e fez-se
uma simulacdo 2D recorrendo ao software Ansys Fluent apenas da parte interior da
camara. Os resultados obtidos de temperatura, pressao e velocidade foram comparados
com os resultados publicados por Priyant e Selwyn, apresentado uma melhoria

significativa resultante de uma menor perda de pressao.

Palavras-chave

Motor turbofan;camara anelar;Ansys Fluent;analise aerodinamica;difusor;SolidWorks
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Abstract

The increase in engine efficiency requirements by economic and environmental reasons,
has made it crucial to optimize the engine operation. The most common engine type in
aviation is the turbofan engine and the most common combustion chamber is the
annular configuration, so, the objective of this work is to optimize an annular combustion

chamber for a small turbofan engine.

This work begins by presenting the characteristics of the turbofan engine including its
various configurations and a brief explanation on its components. It then discusses the
different types of combustion chambers followed by the diffusor design and the
aerodynamical analysis of the combustor. The end of this this chapter briefly addresses
the combustion models used in design and the emissions resulting from the combustion

process.

The case study seeks to develop a combustion chamber based on the work of Mark
Priyant e A. Selwyn. The methodology used was exclusively aerodynamical starting from
the pressure, temperature and mass flow at the compressor outlet it was possible to
determine the dimensions of the combustor. The algorithm followed, comes from a
combination of various sources but mainly from the book “Gas Turbine Combustion
Alternative Fuel Emissions” by Arthur Lebfebvre and Dilip Ballal, which compiles many
papers used on this study, and the paper “Desing of laboratory annular combustor” by
Satish Dharmalingam and Kartik Kothari. After the calculations, a 3D model was created
using SolidWorks and a 2D simulation of the interior of the chamber was done using
Ansys Fluent, the results were then compared to the results obtained by Priyant e Selwyn

revealing an improvement.
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Combustion chamber;Turbofan engine;Ansys Fluent;Annular configuration;Solidworks;
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivacao

O motor turbofan € o tipo de motor mais comum na industria aeronautica e estima-se que
possa vir a representar 46% do total de motores anualmente produzidos até 2034 [1]. Este
motor estd dividido em 2 categorias, turbofan com grande razao de bypass, que é
principalmente utilizado na aviacio civil de longo/médio curso e em alguns bombardeiros
e avioes de transporte no ramo militar, e turbofan de baixa razdo de bypass que é
essencialmente utilizado na aviacdo militar nos avides de categoria caga. Uma vez que este
motor € muito comum na aviagdo em geral, a otimizacdo do mesmo é muito importante de
forma que se consiga obter o melhor desempenho possivel com o minimo de consumo de
combustivel e de emissdes poluentes. Isto permite nao s6 contribuir para um aumento da
sustentabilidade através da reducdo da pegada de carbono como também torna menos
dispendioso o voo, o que contribui para uma reducao dos custos de exploragdo com impacto

positivo no aumento da competitividade das companhias aéreas.

Dos varios componentes que constituem um motor, a caimara de combustao é o elemento
principal, uma vez que é 14 que ocorre a producao de energia. Neste processo uma massa de
ar atmosférico mistura-se com o combustivel na forma de hidrocarboneto e o aumento de
temperatura conseguido pela queima desta mistura ar/combustivel vai alimentar o sistema
propulsivo. O processo de combustiao é um dos processos mais complexos que ocorre num
motor, sendo afetado por varios fatores que podem ser aerodinamicos, quimicos ou
termodinamicos. Por conseguinte, a concecao de uma camara de combustao é uma das

etapas mais dificeis no desenvolvimento de um motor.

Existem vérios tipos de camaras de combustao. No entanto, a mais utilizada é a camara
anelar, porque apresenta vantagens do ponto de vista do peso e tamanho em relacao as
restantes. Assim, neste trabalho procurou-se otimizar uma camara de combustao anelar de

forma a diminuir a de perda de pressao total na mesma.

1.2 Objetivos

O objetivo deste trabalho é projetar uma camara de combustao anelar para um motor

turbofan de pequenas dimensoées. O projeto teve como ponto de partida as condicoes e a



geometria presentes no trabalho realizado por Priyant e Selwyn [2]. Apds o
dimensionamento fez-se uma anilise bidimensional recorrendo ao Ansys Fluent e

comparou-se os resultados obtidos com o que foi obtido por Priyant e Selwyn.

1.3 Estrutura

Este trabalho esta dividido em 4 capitulos comecando com o capitulo de introducao, onde
se apresenta a motivacdo, os objetivos e a estrutura do trabalho. Segue-se o capitulo 2:
estado da arte, onde se comeca por fazer uma introduc¢ao histérica, seguido de uma breve
apresentacao do conceito do motor turbofan e dos elementos que o constituem focando em
especial a cAmara de combustdo. De seguida aborda-se as propriedades dos difusores e a
metodologia aerodinamica para o projeto de uma camara de combustdo. Por ultimo,
apresentam-se alguns modelos de combustao comuns no dimensionamento de camaras de
combustao, bem como uma breve referéncia as emissoes de gases poluentes. O capitulo 3
apresenta o caso de estudo, onde se implementa o algoritmo proposto no estado da arte.
Depois de concluido o célculo das dimensoes, constréi-se o modelo 2D para ser simulado
no Ansys Fluent. Apés a implementacao de toda a metodologia apresenta-se a analise de
resultados, que inclui a comparacao entre os resultados obtidos, com o que foi obtido por
Priyant e Selwyn. Por tltimo o capitulo 4, apresenta as conclusées do trabalho e as propostas

de trabalhos futuros.



Capitulo 2

Estado da arte

2.1 Introducao histoérica

Desde o aparecimento do avido no inicio do século XX que uma das principais ambic¢oes do
Homem tem sido o voar cada vez mais rapido, este objetivo passa inevitavelmente pelo
desenvolvimento de um sistema propulsivo capaz de gerar mais tracdo numa gama mais
abrangente de condicdes de admissdo. E neste contexto que em 1918 Sanford Moss
desenvolve um sistema no qual um compressor e uma turbina sao ligados por um veio e os
gases provenientes da combustao atravessam a turbina gerando energia para alimentar o
compressor. Este sistema é a base do funcionamento de um motor de turbina a gas. Em
1930 Frank Whittle propde uma estrutura de motor com um compressor axial de varias
fases seguido por um compressor centrifugo, uma camara de combustdo anelar, uma
turbina de uma fase e um bocal, patenteando assim o primeiro motor turbojato que viria a

ser testado com sucesso em 1937 [3].

Em 1929 Gyorgy Jendrassik entrega a patente de um motor turboprop com um compressor
axial de 15 fases seguido por uma camara de combustio anelar e uma turbina de 7 fases.
Este motor mantinha a hélice para acelerar o ar na admissao, o primeiro motor funcional

foi construido em 1940 [4].

A evolucao tecnologica apos a Segunda Guerra Mundial fez com que os motores turbojato e
turboprop se tornassem os principais motores de propulsdo aerondutica, no entanto a
eficiéncia propulsiva destes motores na regido transénica é relativamente baixa o que causa
limitacGes na sua utilizacdo. A Figura 2.1 relaciona a eficiéncia propulsiva dos véarios

motores de turbina de gas com o namero de Mach [3].

Analisado os motores disponiveis concluisse que o motor turbojato s6 tem uma eficiéncia
propulsiva superior a 70% para um numero de Mach de aproximadamente 1,2 e o motor
turboprop atinge o seu pico de eficiéncia para um nimero de mach de aproximadamente
0,4 decaindo significativamente a partir dai. Assim, tornou-se necessario chegar a um
compromisso e criar um tipo de motor que conseguisse voar na regiao transonica de forma

mais eficiente que os outros, este novo motor foi chamado de turbofan.



Apesar de haver registos de motores turbofan construidos nos anos 40 como motor

Daimler-Benz 670 de 1943, essa tecnologia foi abandonada devido a varios problemas.

A ascensdo do motor turbofan deve-se a 4 motivos, a grande evolu¢do nos motores
turbojatos no inicio dos anos 50, os grandes avancos na tecnologia de compressao axial que
contribuiram para o desenvolvimento da tecnologia do fan, um aumento significativo do
desempenho do motor General Eletrics em 1957 que continha um fan de um estagio atras
da camara de combustio e a resposta da Pratt & Witney em 1958 com um motor que se
tornou bem sucedido no mercado com um fan de dois estagios colocado antes da caimara de

combustao.
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Figura 2.1- Eficiéncia propulsiva em func¢do do nitmero de Mach [3].

A principal diferenca no processo de combustao entre os outros tipos de motor e o motor
turbofan é a capacidade de este realizar bypass, que se designa como a razao entre a massa
de ar admitido e a massa de ar que entra na camara de combustao. De acordo com este
parametro os motores podem ser de baixa razao de bypass se esta razao estiver entre 0,2:1
e 1:1 ou de grande razao de bypass caso a razao seja superior a 5:1. Quando estes motores
surgiram apresentavam uma baixa razao de bypass ja que do ponto de vista do desempenho
uma menor razao de bypass permite melhorar a eficiéncia comparativamente ao motor
turbojato, mas sem comprometer os requisitos de tracdo e o tempo de resposta do motor.
No entanto esta caracteristica tem como desvantagens o elevado ruido e o alto consumo
especifico de combustivel, o que fez com que motores de baixa razao de bypass se tornassem
impraticaveis para uso civil ficando assim reservados aos avidoes militares de voo
supersonico. Esta situacao originou o aparecimento de motores com alta razao de bypass

que embora produzam menos tracdo e tenham maior tempo reacdo, apresentam uma
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grande reducao de ruido e do consumo especifico tornando o motor turbofan com alta razao

de bypass o principal motor de utilizagao civil em aeronaves de longo e médio curso [5].

2.2 Fundamentos termodinamicos e configuracoes dos

motores turbofan

2.2.1 Principios termodinamicos

Os motores de turbina de gas, nos quais se inclui o motor turbofan, operam segundo o ciclo

termodinamico de Joule-Brayton. A Figura 2.2 representa o diagrama T-S para o caso ideal.
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Figura 2.2- Diagrama T-S ideal para um motor de turbina de gas [6].

De acordo com este ciclo o compressor recebe o ar admitido pela admissao e desacelera-o
num processo isentropico provocando um aumento de pressdo. De seguida o ar entra na
camara de combustao onde ocorre a queima adiabatica da mistura a pressao constante. Por
altimo os gases quentes provenientes da camara acionam uma turbina que provoca uma

expansao isentropica até a pressao atmosférica.

No ciclo ideal considera-se que:
e Todos os processos sao instantaneos;
e A expansao e compressao sao isentropicas;
e Nao existe queda de pressao na camara de combustao;
e As propriedades da mistura sao constantes;
e O caudal de combustivel adicionado é desprezado.

No caso real as consideracoes descritas anteriormente deixam de se ser validas e por isso o

ciclo assume a forma descrita na Figura 2.3.

Como se verifica na figura anteror os processo de expansao e compressao deixam de ser
isentropicos o que pela segunda lei da termodinamica provoca um aumento de entropia
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nestes processos. Verifica-se também que a expansdo deixa de ser feita até a pressao
atmosférica resultante das perdas anteriores e a possibilidade de existir bloqueio no caudal.
O ciclo anterior altera-se consoante o tipo de motor e a sua configuracao, no entanto este

diagrama serve de referéncia para todos os outros.

Partindo das condicGes atmosféricas de pressao (P,), temperatura (T,) e nimero de Mach
na admissao (M,), bem como as propriedades de cada componente, é possivel calcular todos
os estados do motor recorrendo as Equacoes (2.1) a (2.12) [6]. Os termos saida e entrada

sao referentes ao componente em questao.

Figura 2.3-Diagrama T-S real para um motor de turbina de gds [6].

Passagem pela admissao,

Pra = B[ ne (L) ] e
Tewan = To [ 1+ (15=) 3] 22)

Passagem pelo compressor,
Psaiaga = TCPentrada (2.3)

1 r-1
Tsaiga = Tentrada [1 + n_c{rc [ 1}] (2.4)
Camara de combustao,

Psgiga = (1 — AR) Pentraa (2.5)
MpCpaTentraa + M QrNer = (M + M) CpgTsaida (2.6)
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Passagem pela turbina,
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Se Zentrda  Pentrda o ho0a] nFo est4 bloqueado e Pygigq = Po;
Pcritica 0
y-1
Py Y
Tsaiga = Tentrada |1 =M1 — (ﬁ) (2.12)
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2.2.2 Configuracoes dos motores turbofan

Dentro da categoria turbofan os motores podem apresentar varias configuracoes consoante

a localizacao do fan, nimero de veios e existéncia de mistura entre os gases quentes e frios.

A configuracao mais simples é a de forward fan unmixed single-spool , representada na
Figura 2.4, neste caso o motor apresenta um veio que alimenta o compressor e o fan em
simultaneo, o fan fica antes do compressor e existem 2 bocais um para os gases quentes e

outro para os frios.



De seguida tém-se a configuragao forward fan unmixed two-spool, representada na Figura
2.5, na qual existem 2 veios o que faz com haja 2 turbinas uma de alta pressao e outra de
baixa pressdo. Cada turbina alimenta apenas um componente, ou seja, a turbina de alta
pressao alimenta o compressor e a de baixa pressao alimenta o fan. O motor CFM56-5C
funciona segundo este esquema. A utilizagdo de 2 veios permite otimizar a velocidade de

rotacdo do fan através de caixas redutoras.
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Figura 2.4-Configuragdo de um motor turbofan do tipo unmixed single-spool.
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Figura 2.5-Configuragdo de um motor turbofan do tipo unmixed two-spool.
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A ultima configuracdo com o numero de veios é o forward fan unmixed three-spool,
representada na Figura 2.6, que apresenta 3 veios cada um ligado a uma turbina. Assim a
turbina de alta pressao alimenta o compressor de alta pressao, a turbina de pressao
intermédia aciona o compressor de baixa pressao e a turbina de baixa pressao aciona o fan.
O motor Rolls-Royce Trent tem esta configuraciao. A utilizacdo de mais veios permite

aumentar a eficiéncia, reduzir o tamanho e diminuir o peso.



Para além da variacao no niimero de veios existem casos em que os gases quentes e frios se
misturam e saem pelo mesmo bocal. Existem 2 configuracoes o forward fan mixed single-
spool e forward fan mixed two-spool, estas configuracées funcionam tal de forma
semelhante as descritas anteriormente consoante o seu nimero de veios, a tnica diferenca
€ que apresentam apenas um bocal. Os motores do tipo mixed apresentam vantagens na

tracao especifica, reverse thrust e reducao de peso.
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Figura 2.6-Configuracdo de um motor turbofan do tipo unmixed three-spool.

Todas as configuracGes anteriores tinham o fan em primeiro lugar, no entanto existem
alguns motores com o fan ap6s as turbinas. Este conceito faz com que as pas do fan sejam
muito dificeis de fabricar e por isso nao é muito utilizado, mas tem-se como exemplo o

motor GE F700.

Por ultimo existe ainda a possibilidade de os motores turbofan terem afterburners, todavia
esta possibilidade estd limitada aos motores do tipo mixed. O afterburner permite
aumentar drasticamente a tracdo através da queima de grandes quantidades de

combustivel. Estes tipos de motores estao presentes em avioes supersonicos [6].

2.3 Componentes de um motor turbofan

De uma maneira geral existem 7 componentes essenciais a um motor turbofan, sdo eles a
admissao, fan, compressor, cimara de combustao, turbina, veio e bocal. Considerando que
o fan se comporta como um compressor e sabendo que o veio é apenas um tubo que
transmite a poténcia da turbina para os compressores, estes componentes serao ignorados

nesta seccao.

2.3.1 Admissao

O primeiro componente do motor a entrar em contacto com o ar é a admissao, este pode ser
descrito como um ducto que canaliza o ar para o interior do motor garantindo que o ar chega
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ao fan de forma uniforme e estavel. A construcao da admissao tem em conta a condi¢ao de
Voo a que o avido se destina (subsonico ou supersonico) e pode ser de grande complexidade

para um voo supersonico [3].

Para voo subsbnico a admissao tem uma sec¢ao transversal quase circular, podendo em
alguns casos tornar-se mais eliptica ou até irregular. O projeto da admissao tem em
consideracao 3 etapas do voo: caso estatico, baixas velocidades e elevadas velocidades,
como se encontra representado na Figura 2.7. Comecando pela condicdo estatica, esta
ocorre na pré-descolagem com o motor a debitar o maximo de tracdo, nesta condicdo o ar
estd em repouso, portanto tem que ser acelerado no ducto para atingir os requisitos do
compressor. Neste caso a admissdo atua como um ralo que suga o ar para dentro. Durante
este processo pode ocorrer separacao do fluido devido ao ar proveniente por detras da
admissao o que prejudica o desempenho do motor. Para prevenir esta situacao o labio deve
ser arredondado o que o torna mais espesso, no entanto, para velocidades elevadas o labio
deve ser fino, portanto para haver um compromisso deve evitar-se labios de grande raio.
Uma das solugoes encontradas para resolver este problema é aumentar a area da seccgao
transversal para aumentar o caudal de ar de forma a corresponder as necessidades do motor
para velocidades mais baixas. Adicionalmente pode aumentar-se o raio de curvatura do

nariz.

Para além da velocidade o desempenho da admissdao também é afetado pelos ventos
cruzados, que ao acelerarem o ar pode provocar a sua separagdo a entrada do compressor.
De forma a evitar danificar componentes algumas aeronaves sao impedidas de utilizar a

poténcia maxima até atingirem uma certa velocidade na pista.

Para nuimeros de Mach suficientemente elevados a admissdo atua como difusor
desacelerando o ar, aumentando a pressao e origina menos perdas mecanicas na
compressao. Idealmente toda a energia cinética deveria ser convertida em pressao, mas
existem perdas devido a friccdo o que faz com que o fator de recuperacao do difusor seja
inferior 1. De uma maneira geral admite-se que a maior parte do tempo voo serd em
numeros de Mach na regido do alto subsénico e transonico, por isso o didmetro exterior ndo

pode ser muito maior que o diametro interior e assim consegue-se um labio fino [6].
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Figura 2.7-Admissao na condigdo estatica (a), baixa velocidade (b) e elevada velocidade (c) [3].

Para voo supersonico a admissao € um componente de grandes dimensoes e, portanto, deve
ser projetada de forma que se enquadre o melhor possivel com a geometria do avido para

nao comprometer a sua aerodinamica.

Nesta situacao a combustao é subsonica, portanto, o ar tem de ser desacelerado de forma a
chegar ao compressor com um nimero de Mach compreendido entre 0,4 € 0,7. No caso de
uma aeronave que atinja um maximo de 1,5 Mach um difusor que provoque um choque
normal é suficiente para desacelerar o ar para a velocidade admissivel, isto processa-se em
2 etapas. Inicialmente o ar supersonico sofre um choque normal que provoca um aumento
de pressao estatica e mudanca do ar para subsoénico, de seguida no divergente do ducto

continua a desaceleracao acompanhada por um aumento de pressao.

A area de seccdo transversal na entrada corresponde ao valor necessario na condicao de
caudal maximo para uma determinada altitude e nimero de Mach, se for para uma condicao
diferente a localizacao do choque altera-se e consequentemente a pressao no compressor
também. No caso de o motor nao necessitar de um caudal tao elevado o ar em excesso vai
fazer com que o ar descole o que faz com que a parte central do choque permaneca normal,
mas as extremidades se tornem obliquas. A Figura 2.8 representas as situacoes descritas

anteriormente.

Caso o caudal necessario seja maior do que a admissao consiga fornecer o ar entraria no

difusor a uma velocidade supersoénica o que torna inviavel a combustao.

Uma grande desvantagem do difusor com choque normal é que da origem a uma grande
queda de pressao, por isso procura-se utilizar choques obliquos cuja perda de pressao é
menor, antes do choque normal. Comparando o fator de recuperacao no difusor no caso de
haver apenas um choque normal com o caso em que se tém 3 choques obliquos e 1 choque
normal, considerando um namero de Mach igual a 2, verifica-se que ha um aumento de 0,7

para 0,95. Para implementar o segundo caso utiliza-se a configuragdes em cunha ou cénicas.
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A Figura 2.9 ilustra um difusor de choque obliquo, caso o choque normal ocorra na garganta
entdo o caudal é maximo e esta situacdo designa-se por critica, neste caso o angulo de
deflexao é determinado pelo nimero de Mach e pela curvatura da cunha ou do cone. No
entanto, o cone pode ser ajustado longitudinalmente e a cunha de forma lateral para que o
choque seja sempre tangente a parte exterior da admissao. No caso de haver uma queda de
pressao a entrada do compressor o choque é sugado para dentro do ducto, este caso designa-

se como o supercritico e tem uma eficiéncia muito baixa.

a) Critical
operation
Bttt osataalasdootnd
e -l
I
ks 200 b) Subcritical
o™ |:>
! : interior —
s ot / pressure too
e gkl Aot !
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Normal shock’ :
Oblique shock —

c) Supercritical
interior —
pressure too
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Figura 2.8-Configuragdo de um difusor de choque normal para o caso critico (a), subcritico (b) e

supercritico (c) [3].

Por altimo se houver uma subida de pressao a entrada do compressor, que acontece quando
o motor deixa de exigir um caudal tao elevado, o choque normal serd a montante da
garganta o que provoca uma reducao no caudal operando assim numa condicao subcritica.
Nesta condicao pode provocar uma oscilacado de elevada frequéncia conhecida como
diffuser buz. Isto acontece quando ha excesso de ar a contornar a admissao o que provoca
instabilidade no ar que entra na camara de combustdo, e apaga a chama. Como

consequéncia disto a pressao no difusor diminui e o choque é engolido, o que faz com que
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haja um reacendimento da chama e o choque é novamente empurrado para montante. O

processo é repetido sem haver maneira de o parar [3].

a) Critical operation

b) Subcritical —
interior pressure too large

t *T c) Supercritical —
interior pressure too small

——— | |

Figura 2.9-Configuracgdo de um difusor de choque obliquo para o caso critico (a), subcritico (b) e supercritico

(c)[3].

2.3.2 Compressor

O compressor é o elemento responsavel pelo aumento de pressdo do ar que chega através
da admissdo. Este elemento é constituido por pas rotativas que convertem a energia
mecanica em energia de pressao, fazendo com que a pressao a saida seja superior a pressao

de entrada no compressor [7].

Na anélise de um compressor os parametros mais importantes sao a eficiéncia, razao de

pressao e caudal massico.

A eficiéncia é a quantidade de energia que o compressor recebe da turbina, através do veio,
que é convertida em energia de pressao. Pode ser definido como a razdo entre a energia
mecanica que chega ao compressor vindo da turbina e a energia de pressao que o fluido

recebe.

A razao de pressao do compressor define-se como a razao entre a pressao total a entrada e

a pressao total a saida. Este parametro esta diretamente relacionado com a tracao e o
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consumo de combustivel, um aumento da razao de pressao pode obrigar a mais estagios no

compressor o que obriga a projetar um novo motor para essa nova condi¢ao.

O caudal massico de ar é a massa de ar que o motor consegue processar por unidade de

tempo e é um parametro importante na classificagio do motor.

Todos os parametros estio relacionados uns com os outros e como existe variacido com as
condicoes de voo, a condicao de referéncia é dada com o motor ao nivel do mar, para o caso

estatico e com maxima tragao.

Atualmente os compressores tém uma eficiéncia de 90%, uma razao de compressao que esta
compreendida entre 16:1 a 30:1 para motores de grande razao de bypass e caudais méssicos
compreendidos entre 200 kg - s™1 € 900 kg - s~1, para motores de grande razao de bypass

[3].

Existem 2 tipos de compressor: compressor centrifugo ou radial e axial. Inicialmente os
compressores eram centrifugos, hoje esses tipos de compressores sao utilizados em motores
pequenos como motores de helicoptero. A maior parte dos motores utiliza compressores
axiais ja que sao capazes de processar um caudal massico maior e produzir maior tracao. A
diferenca entre os 2 compressores resulta da forma como empurram o ar, no caso centrifugo
o ar comprimido é empurrado radialmente para fora através de um disco, enquanto no

compressor axial a descarga é feita paralelamente ao veio [8].

Um compressor centrifugo é constituido por um disco, um difusor fixo e um coletor que faz
rodar o ar comprimido. Esta estrutura designa-se por face tunica e, juntado dois
compressores deste tipo em série pode aumentar-se a razao de pressao. Apesar de
conseguirem produzir uma razao de pressao superior ao caso axial, os compressores
centrifugos s6 conseguem processar um caudal massico baixo em resultado da sua
geometria. Este tipo de compressor tem como principais vantagens uma elevada razao de

pressdo por estagio, e uma boa eficiéncia para uma grande amplitude de velocidade angular

[8].

A configuracao axial encontra-se representada na Figura 2.10, e € a mais comum ja que
permite motores de média e grande tracdo. A principal vantagem deste compressor é a
capacidade de processar um caudal massico de ar superior e com uma maior razao de
pressao comparado com o compressor centrifugo. As outras vantagens importantes de um

compressor axial sdo [3]:

e Do ponto de vista interno: o ar flui de forma uniforme evitando a necessidade de
rodar;
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e Do ponto de vista externo: uma seccao transversal menor reduz o arrasto da nacela
do motor.

As principais desvantagens do compressor axial sdo que apenas consegue uma boa
eficiéncia numa amplitude de velocidade angular reduzida do e a sua grande complexidade,

o que contribui para aumentar o peso [8].
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Figura 2.10- Representag¢do de um compressor do tipo axial [3].

Um compressor axial tem entre 8 a 16 estagios a excecao do fan que se considera como sé
tendo um estagio. Estagio é o nome dado ao conjunto de um rotor que contém laminas em

rotacao seguido de um estator que contém laminas estacionérias [7].

Os compressores sao projetados para uma determinada condicdo de voo que se designa
como ponto de projeto. No entanto, também operam em condi¢oes diferentes das condigoes
de projeto, sendo assim necessario obter a curva do desempenho de um compressor, para
isso provoca-se a variagdo do caudal méssico recorrendo a um cone que através do
movimento axial faz variar a 4rea de escape. A velocidade de rotagdo é mantida constante.
O aumento de pressao que se obtém pelo bloqueio da saida tem um limite a partir do qual
o aumento de pressao é cada vez menor atingindo um maximo. Continuando a diminuir a
area, a pressao comeca a diminuir, o que pode fazer com o escoamento entre em perda, esse
fenomeno designa-se por surge. Esta condicdo é altamente prejudicial para o motor.
Seguindo o procedimento anterior de variacao de area para diferentes velocidades obtém-

se a curva de desempenho do compressor, como demonstra a Figura 2.11.

Como a area de saida € constante so existe um ponto 6timo em cada linha de velocidade, a

interpolacao desse ponto é chamada de linha de operacao.

Existem 2 modos de funcionamento do compressor: o regime estacionario (voo de cruzeiro)
e o regime transiente, onde os parametros estao sujeitos a grandes variacoes. Quando se

opera em regime estacionario o compressor segue a linha de operacao, e quando ocorre a
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mudanca para regime transiente o sistema evolui de forma a atingir um ponto da linha. O
caso mais critico do estado transiente é quando o motor esta em aceleragao, isto porque ao
ser injetado mais combustivel a temperatura na turbina vai aumentar, o que provoca uma

diminuicao do caudal admitido pelo compressor.

Surge margin
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Efficiency

Design point

Compressor pressure ratio Py/Py

= const ————w

bz

iVl

Corrected airflow
mPy

Figura 2.11-Curva de desempenho de um compressor [3].

Por sua vez a pressao a entrada do compressor aumenta juntamente com a razio de pressao,
0 que pode provocar a entrada na regido de surge. Para prevenir esta situacdo, os
compressores tém um mecanismo de seguranca que lhes permite expelir o ar no decorrer
da operacao de forma a ajustar o caudal ao requerido pela turbina e alterar o escoamento

através de canais variaveis.

As situacgoes potencialmente perigosas acontecem quando ha uma combinacao de nimero

de Mach elevado a baixa altitude ou nimero de Mach baixo a alta altitude [3].

Para além do surge existe outro fendmeno que se chama rotating stall, que ocorre quando
o compressor esta a operar em velocidades de rotacao baixas. Nesta condi¢ao o compressor
opera numa regiao segura, no entanto, uma pequena perturbacao pode ser suficiente para
provocar a separacao do fluido, e posteriormente a perda, numa seccao da pa. Caso haja um
aumento do acelerador, a perda estende-se a toda a pa e tem como consequéncia reduzir o
caudal massico a montante. Assim, a velocidade a montante e o angulo de ataque na
primeira pa diminuem, mas o angulo de ataque na segunda pa aumenta. Enquanto as pas

recuperam, este fendmeno estende-se as pas vizinhas, o que faz propagar esta condicao [9].
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2.3.3 Turbina

A tarefa de uma turbina é fornecer energia ao compressor e aos restantes sistemas. Isso

acontece extraindo a energia contida no ar quente na saida camara de combustao.

As turbinas utilizadas sao do tipo axial uma vez que permitem processar um caudal méssico
maior. No caso das turbinas o estagio contém os mesmos elementos que o compressor, mas
pela ordem inversa, ou seja, um conjunto de pas estacionarias (estator) seguidas por um

conjunto de pas rotativas (rotor).
Os fatores que influenciam o ntimero de estagios sao [3] :

e O numero de veios;
e A quantidade de energia que pode ser extraida do ar quente;
e Avelocidade de rotacao;

e O didmetro maximo da turbina.

Elevadas razbes de compressao requerem turbinas com varios estagios. Um estagio de
turbina classifica-se de acordo com a quantidade de energia extraida pelo estator e pelo

rotor, existem 3 tipos de classificacao [7]:

e Pressao constante;
e Reacao;

e 50% dereacao.

No caso aeronautico, a turbina é do tipo 50% de reacao. Este tipo de turbina encontra-se

representado na Figura 2.12.

O primeiro elemento de uma turbina é a tubeira, que é o elemento responsavel por receber
os gases quentes provenientes da camara de combustio e encaminha-los para a turbina.
Apoés a admissao do ar faz-se um aumento da velocidade de forma a cumprir os requisitos
do rotor, de seguida é necessario alterar a direcdo do escoamento de forma a maximizar a
poténcia produzida pelo motor. Para motores de alto desempenho as tubeiras sao
projetadas de forma a obter uma pressao critica a entrada, e a velocidade do fluido igualar
a do som a saida. A area de seccao transversal é um parametro muito importante numa
tubeira ja que caso esta seja demasiado pequena o arrasto sera elevado, o que coloca o
compressor perto da linha de surge. Por outro lado, se a area for demasiado grande o

consumo especifico de combustivel vai aumentar [3].
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Figura 2.12- Representacdo de uma turbina aerondutica [10].

Para turbinas impulsivas, quando os gases quentes saem da tubeira entram em contacto
com as pas do rotor provocando a sua rotagao. Este processo é feito a pressao constante que
é conseguida ao manter seccdo transversal entre as pas constante. Neste tipo de turbina a
velocidade radial de rotagao é constante o que faz com que os gases tenham uma velocidade
relativa diferente. As turbinas impulsivas ndo tém raio de reacgdo, portanto, a velocidade

relativa na entrada do rotor € igual a velocidade relativa na saido do estator.

No caso de uma turbina de reagao a expansao também ocorre nas pas do rotor, isto acontece
porque a area da seccao transversal entre as pas é pequena o que provoca uma aceleracao
no fluido. Este tipo de turbina tém um raio de reacao, que se designa como a razio entre a
entalpia variacdo de entalpia estatica e a variacdo de entalpia total. Este valor esta
compreendido entre 0 e 1. Esta turbina tem uma eficiéncia maior, mas gera uma poténcia

inferior em comparacdo com as turbinas de pressao constante [7].

No caso aerondutico utiliza-se a turbina do tipo 50% de reagao, tendo em conta que as pas
de uma turbina tém como objetivo fazer com que a velocidade a saida da turbina seja
uniforme e na mesma direcao. A velocidade radial é maior na ponta do que na raiz, por isso
se a expansao dos gases sO ocorresse na tubeira a velocidade relativa dos gases seria maior
na raiz do que na ponta, o que causa uma grande queda do desempenho. Por esta razao as
péas de turbinas sao projetadas de forma que se adequem a turbinas de pressao constante
para a sua raiz e vao-se alterando gradualmente de forma que se adequem a turbinas de
reacdo na ponta. Outra vantagem desta configuracdo é que vai criar uma zona de altas

pressoes na regiao da ponta, o que vai provocar um deslocamento dos gases para a raiz [3].
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2.3.4 Bocal de escape

O objetivo do bocal é a conversao de energia potencial em energia cinética de forma a gerar
uma forca propulsiva, isto é alcancado através da variacdo da area de seccao transversal. Os
bocais podem ser convergentes ou convergentes/divergentes, como representado na Figura

2.13[3].
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Figura 2.13- Representagdo de um bocal convergente (a) e de um bocal convergente/divergente (b) [3].

No bocal convergente a area de secgao transversal diminui ao longo comprimento. A forga
propulsiva é gerada pela diferenca de velocidade entre a seccao inicial e final do bocal e pela
diferenca de pressdo entre a saida do bocal e a pressao atmosférica. Considerando
inicialmente o caso em que a pressao ambiente é igual a pressao na saida do bocal, quando
o ar quente entra no bocal a sua pressao é superior a pressao de saida. Isso causa uma
aceleracao do fluido. Existe uma limitacao nas condi¢des de operacdo que é o nimero de
Mach nao poder ser superior a 1, no caso de se atingir esta condi¢do diz-se que se estd numa

condicao critica. Quando o caudal méssico atinge o seu maximo o bocal fica bloqueado.

No caso de a pressao ambiente ser inferior a pressao de saida diz-se que o bocal esta sub-
expandido, neste caso, a diminuicao rapida de pressao vai causar uma expansao na direcao
radial e devido a inércia a pressao na zona central vai ser menor do que a pressao ambiente.
Isto vai provocar uma compressao e iniciar um ciclo, esta condicao tem pouca eficiéncia. As

condicoes de operacao encontram-se representadas pela Figura 2.14 [6].

Os bocais convergentes sao usados principalmente para velocidades subsénica ou para uma
zona supersonica baixa, até Mach 1,5, no entanto, para uma velocidade superior é necessario

utilizar outra geometria que é convergente/divergente. Geometricamente o bocal
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convergente/divergente consiste numa sec¢ao com a area decrescente (convergente) que
comeca na entrada e é seguido por uma zona com a area crescente (divergente), que se
estende até ao final. Na seccdo convergente o ar comporta-se como ja descrito
anteriormente, acelerando até atingir Mach 1 na garganta que é a regido onde a area é mais

pequena.

Figura 2.14- Bocal convergente para o caso subcritio (a) e supercritico (b) [3].

Na seccgao divergente a pressdao decresce para valores inferiores ao critico, e o ar atinge
velocidades supersonicas na saida. O parametro de projeto de um bocal é a razao de areas.
Na pratica, um bocal com uma razido de areas fixa é prejudicial para velocidades
supersonicas porque a area de escape nao se consegue adaptar as variacoes de pressao
ambiente e de poténcia do motor. Para evitar isto utiliza-se bocais de geometria variavel

como um ejector nozzle ou um iris nozzle [3].

Um ejetor nozzle, representado na Figura 2.15, contem um bocal convergente priméario que
esta encerrado concentricamente dentro do tubo. O gas quente sai do motor a uma
velocidade sbnica, e por causa da alta pressao, o jato vai expandir radialmente até uma

velocidade supersonica. A succao do ar primario vai gerar um fluxo secundario cuja funcao
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¢ suavizar o jato primario e permitir que continue a acelerar até velocidades supersonicas,
sem o fluido secundéario o jato primario iria expandir rapidamente e provocar perdas de
tracdo. A seccao divergente é formada por uma corrente de gas que impede o ar quente de

entrar em contacto com a estrutura [6].

Para injetores de geometria variavel, quando o bocal esta recuado a area do bocal primério

est4 no seu minimo, e quando o bocal esta estendido, a drea do bocal priméario esta no seu

maximo [3].
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Figura 2.15-Configuracgdo de um bocal do tipo ejector nozzle na condicdo recuada (a) e estendida (b) [3].

No caso de motores turbofan os bocais podem incorporar um defletor que permite reverter

a tracdo e que pode servir como travao [6].

2.3.5 Camaras de combustao

A eficiéncia dos sistemas propulsivos estd relacionada com a eficiéncia dos seus
componentes e no ambito deste estudo importa destacar as caimaras de combustao. A Figura
2.16 ilustra uma camara de combustao que é o elemento central de um sistema propulsivo,
¢é nela que se mistura o ar proveniente do compressor com o combustivel injetado através
de vaporizagdo ou atomizacdo, dando origem a chama, o que faz aumentar a temperatura
do ar aumentar significativamente. Para o projeto de uma camara de combustao é
necessario ter em consideracdo os limites da razdo de mistura, energia de ignicao,

estabilizacdo de chama, formacao de fumo e extincao de chama.

Uma camara de combustao tem 3 zonas a zona primaria, secundaria/intermédia e zona de

diluicao.

A zona primaria tem como objetivo criar as condicoes de temperatura, estabilidade e

turbuléncia para que a combustao seja completa. Nesta regido a movimentacao do
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escoamento é muito importante e por isso procura-se que o escoamento apresente um
padrao toroidal, com a fung¢ao de recircular uma parte dos gases quentes para promover a
ignicdo do ar e combustivel que entram na camara. O grupo Lucas foi responsavel por um
dos maiores avancos tecnologicos neste campo combinado 2 modos de injecdo, swirl e jatos

[11].
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Figura 2.16-Representacdo de uma camara de combustao convencional [12].

Cada um deste é capaz de promover a recirculacao, no entanto, quando combinados numa
camara com determinadas condi¢Oes obtém-se uma recirculacao mais forte que resulta de
uma juncao das recirculagoes individuais. Isto provoca um aumento dos limites estaveis da

camara, melhor ignicao e menor influéncia das instabilidades do escoamento.

No caso de a temperatura na zona primaria exceder os 2000 K irdo ocorrer reagdes de
dissociacao que originam monoxido de carbono e hidrogénio. Caso o mondxido de carbono
passe diretamente para a zona de diluicio ndo serd queimado, o que contribui para a
emissao de poluentes e ineficiéncia da combustdo. Para evitar isso, recorre-se a uma zona

intermédia que permite queimar os hidrocarbonetos nao queimados na zona primaéria.

A zona de diluicao serve para arrefecer o escoamento de forma a ter uma temperatura
aceitavel para a turbina, o ar disponivel nesta fase esta entre 20% a 40% do ar fluxo de ar
admitido. Este ar é introduzido através dos orificios nas paredes e assim entra e contacto
com o ar quente. A razdo comprimento/diametro e a razao de diluicao estdo compreendidas
entre 1,5 e 1,8. Para turbinas com uma temperatura de entrada muito alta, a distribuicao
ideal de temperatura é a que minimiza a temperatura na raiz e na ponta das pas da turbina.
Uma parte significativa do desenvolvimento de camaras de combustao tem como objetivo
otimizar a distribuicdo de temperatura a saida e na localizacdo relativa das 3 zonas

mencionadas acima [12].
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As camaras de combustdo podem ser do tipo tubular, anelar e tuboanelar consoante a sua
geometria, para os casos anelar e tubular pode ainda classificar-se quanto a dire¢do do

escoamento, podendo ser straight through ou reverse-flow.

Uma camara de combustdao tubular é constituida por varios tubos dispostos de forma
concéntrica onde em cada tubo ocorre o processo de combustao. Os tubos estao ligados
entre si por um crossfire tube de forma a equilibrar a pressao e o processo de ignicao. Neste
tipo de camara o ar pode entrar pela abertura principal do tubo ou por pequenas aberturas
que estao dispostas ao longo do seu comprimento. O combustivel é injetado através de
injecdo atémica na zona mais a montante do tubo e d4-se a combustdo. A primeira zona de
combustao é designada por zona primadria, nesta zona o ar envolvido é o ar admitido pela
abertura principal do tubo o que faz com que a razao de mistura nesta zona seja mais rica
do que no restante comprimento do tubo. A baixa velocidade, turbuléncia e a recirculacao
permitem que a mistura fresca atinja a temperatura de ignicao, apds a ignicao a mistura
progride ao longo do tubo e vai admitindo mais ar pelas aberturas existentes. Este processo

faz com que a mistura arrefeca e, assim, atinja temperaturas aceitaveis para a turbina.

O primeiro tipo de camara a surgir para turbinas de gas foi do tipo tubular reverse flow,
representado na Figura 2.17, desenvolvida para o primeiro motor turbojato. Para combater
a baixa eficiéncia da combustao no primeiro motor foram adicionados alguns componentes
que se tornaram comum as outras camaras. Tem-se como exemplo o swirler, localizado
junto da tubeira de combustivel, com a responsabilidade de empurrar o ar da queima
priméria. A vorticidade gerada pelo swirler serve para estabilizar a chama e possibilitar
maior libertacao de calor. Para além do swirler, adicionou-se uma abertura na ctpula que
permite admitir ar na zona primaria para aumentar a turbuléncia de forma a produzir uma

maior razdo de combustao.

No modelo straight-through, ilustrado na Figura 2.18, uma parte do ar entra na camara a
montante da chama através de uma valvula, este ar é direcionado para uma zona mais calma
(snout) de forma a uniformizar o perfil de velocidades. A partir dai é encaminhado para a
zona de combustao quer utilizando swirle vanes, quer atravessando a cupula. A ignicao
ocorre através de uma faisca nesta zona. Uma outra parte do ar entra na zona mais a
montante da camara através dos orificios no revestimento de forma a contribuir para a
queima primaria. Por tltimo, o ar que sobra vai sendo admitido pelas aberturas dispostas
ao longo do comprimento da caAmara e contribui para o arrefecimento da chama. Este tipo

de camaras foi utilizado em avides de turboprop como o DeHavilland H-1 [11].
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Figura 2.18-Camara de combustao tubular do tipo straight-through [11].

No modelo anelar, que esta representado na Figura 2.19, existem tubeiras de combustivel
em torno de uma coroa circular onde cada tubeira est4 selada. Na zona priméria uma parte
do ar circula na zona exterior e outra na zona interior da coroa circular, jA na zona
secundaria o ar que ficou de fora entra por pequenas aberturas, de forma a juntar-se a
mistura. A configuracdo das aberturas com a simetria de aberturas em cada lado da coroa
circular, faz com que exista uma mistura do tipo sandwich, com o combustivel no meio
envolvido por ar [11]. No reverse-flow annulars, o ar que circula nos orificios da parte
externa do revestimento vem da direcao oposta ao ar que entra na zona de combustao pelos
orificios da parte interna do revestimento. A perda de pressao na parte interna é superior
do que na parte externa e, por isso, é impossivel equilibrar os jatos de entrada em termos
de angulo, profundidade e momento. Devido a esse condicionamento utiliza-se uma

admissao unilateral [12].
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Figura 2.19-Camara de combustao do tipo anelar [11].

Por ultimo existe uma configuracado tuboanelar, retratada na Figura 2.20, onde cada um dos
tubos tem um pequeno furo no seu eixo central. Cada tubo é uma pequena camara de
combustdo anelar alimentado por um anel de tubeiras de combustivel do tipo duplo. Os
tubos individuais partilham um ducto anelar comum por onde sao expelidos os gases
quentes. A trajetoria do escoamento através das aberturas segue um padrao idéntico a

configuracao anelar [6].

Figura 2.20-Camara de combustao do tipo tuboanelar [11].

2.3.6 Desempenho das camaras

Os requisitos para uma camara sao [12]:

e Alta eficiéncia de combustao;

e Ignicao de forma segura e fiavel;

e Grande intervalo de estabilidade de chama;
e Pouca queda de pressao;

e Temperatura de saida que permite maximizar o tempo de vida dos

componentes;
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e Peso e tamanho.

Para escolher adequadamente o tipo de camara de combustao € necesséario conhecer as suas

vantagens e desvantagens.

Na configuracdo anelar a utilizacdo do espaco disponivel é mais eficiente, uma vez que
camaras com maior area de seccdo transversal apresentam maior eficiéncia de combustao e
menor perda de pressdo. Por outro lado, para se obter uma tracao elevada num motor com
uma area de seccdo frontal reduzida é necessario que a camara de combustao nao seja o

elemento de maior diametro.

Para camaras tubulares com uma configuracio entre 8 a 10 tubos, a fragdo de area frontal
utilizada é sempre inferior a 65% e na ordem dos 50%, de forma a evitar problemas na saida
do compressor. Para uma configuracao entre 4 a 20 tubos, a area sujeita ao escoamento
corresponde entre 65% a 70% da area ocupada por uma configuracao anelar, ou seja, a
velocidade de referéncia para camaras tubulares é aproximadamente 50% mais elevada em

comparagao com uma camara anelar com a mesma area de seccao transversal [11].

Do ponto de vista da combustao, a configuracao anelar é mais eficiente ja que na tubular é
necessario haver crossfire tubes para a combustao se realizar, o que também contribui para
agravar o efeito blowout. A camara anelar possui uma menor area de exposicao
longitudinal, o que facilita o arrefecimento e evita a acumulacao de carbono nas paredes em
comparacdo com uma camara tubular. Adicionalmente, a cimara tubular apresenta alguns

problemas de ignicao, o que nao se verifica na camara anelar [6].

Da perspetiva aerodinamica, na camara anelar existe maior probabilidade de encontrar
fluxos de ar desalinhados com a direcao axial, em comparacao com a camara tubular. Este
acontecimento deve-se a juncdo de 2 correntes de ar paralelas que percorrem as aberturas
da camara. Como consequéncia, a camara tubular apresenta uma distribuicdo de
temperatura mais uniforme e estavel do que a camara anelar. Logo, a configuragao tubular
permite uma maior facilidade em testar numa gama mais alargada de condicoes, e uma

maior exatidao de resultados em comparacao com a configuracao anelar [11].

Para efeitos de manutencao a camara tubular é mais facil de remover e inspecionar e tem

menos tubeiras, o que faz delas maiores e menos sensiveis a tolerancias [6].

A escolha entre um reverse flow e um straight through pode ser vista da seguinte forma:
um reverserve flow permite um veio mais pequeno, impede que a radiacao da chama atinja
o estator da turbina e o rotor, ndo necessita de juntas especiais para a expansao da camara

e é de facil manutencao. Um straight-through permite uma 4rea frontal menor para a
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mesma area de exposicao ao escoamento, tem uma menor queda de pressao e é mais facil
de fabricar. Para um motor de alto desempenho a melhor op¢ao é a configuracao straight-

through, enquanto para motores pequenos utiliza-se o reverse-flow [11].

Resta ainda a configuracao tuboanelar, este tipo de camara permite combinar o melhor
aproveitamento do espaco de uma camara anelar com a melhor resisténcia estrutural da
camara tubular. No entanto, tém como desvantagens a utilizacao de crossfire tubes e o
mesmo problema de instabilidade da temperatura de saida, comum a camara anelar. Este

tipo de camara é utilizado em motores de grandes dimensdes [6].

Para motores pequenos os veios de alta rotacao necessitam de ligacOes resistentes para
evitar problemas com a rotagdo. Este requisito, juntamente com a necessidade de uma area
frontal baixa, fez com que a cdmara do tipo anelar se tornasse a principal cAmara para
motores de pequenas dimensOes. As principais vantagens desta configuracio sao a
utilizagao eficiente do volume e facilidade de acesso aos injetores de combustivel. A sua
principal desvantagem é a grande razao area/volume da parede, o que provoca problemas

de arrefecimento.

Os principais problemas com camaras de combustao pequenas sao, ignicao, arrefecimento
e injecao de combustivel. O tamanho e o peso do equipamento responsavel pela ignicao
representam uma percentagem grande do peso e tamanho total. Os motores pequenos tém
mais arranques do que os motores maiores, por isso, uma reduc¢ao no equipamento de
ignicdo pode causar uma falta de fiabilidade. O arrefecimento das paredes é problematico e
é agravado pelas baixas velocidades associadas a um compressor centrifugo, o que provoca

pouca convec¢ao nas paredes.

Nao existe um método eficiente para a injecao de combustivel para camaras anelares uma
vez que os requisitos para uma combustao eficiente implicam um grande ntmero de
injetores, no entanto, quanto maior for o nimero de injetores menor sera o seu tamanho,
sendo que existe um valor a partir do qual os injetores deixam de ser eficientes. Os avangos
na tecnologia de compressores e de arrefecimento de turbinas proporcionam maiores razoes
de compressao e maiores temperaturas de entrada nas turbinas. O desenvolvimento de

novos materiais também ir4 contribuir para uma melhoria da eficiéncia das camaras.

O processo de deflagracao é um processo no qual uma chama se propaga pela mistura nao
queimada com uma duracao de menos de 1ms para ficar 80% completo. Uma chama define-
se como uma mudanca quimica rapida que ocorre numa camada fina de fluido com grandes

gradientes de temperatura acompanhados de luminescéncia. Os gases queimados tém um
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maior volume, temperatura e menor densidade do que a mistura nao queimada. Todos os

processos de chama que ocorrem numa turbina de gas pertencem a esta categoria [12].

As chamas podem ser classificadas como sendo pré mistura ou difusivas, consoante a
mistura entre o ar e o combustivel ocorra antes da combustao ou por difusao na zona de
chama. Dependendo do perfil de velocidade, a chama pode ser classificada como laminar

ou turbulenta [13].

Nem todas as misturas ar-combustivel vao arder, para que isso acontega, a razio entre o ar
e o combustivel tem de estar dentro de determinados parametros. Este fator chama-se razao
de equivaléncia, quando esta é inferior a 0,5, ndo ocorre queima porque a mistura é
demasiado pobre, quando € superior a 3, ndo ocorre queima porque a mistura é demasiado

rica. O aumento da pressao atmosférica aumenta maioritariamente o limite superior [12].

Outra caracteristica importante da combustao é a flamabilidade, esta propriedade indica a
razao de equivaléncia entre a qual existe propagacdo de chama. Para combustiveis liquidos
a formacao de uma determinada mistura sb é possivel numa determinada temperatura, o
limite de temperatura inferior corresponde ao valor minimo de temperatura no qual a
pressao de vapor do combustivel é suficiente para que a concentracao de combustivel no ar
permita a igni¢do. O limite superior corresponde a concentracao rica a partir da qual deixa

de haver chama [14].

A temperatura de chama é a propriedade mais importante da combustao, ja que tem é ela
que controla a velocidade da reacdo quimica. A temperatura adiabatica de chama representa
a temperatura que a chama teria caso toda a energia libertada pelo processo de combustao
fosse utilizada no aquecimento dos produtos de reacao. Na realidade existe perda de calor
e por isso este valor representa um valor ideal de temperatura. Para temperaturas acima de
1800 K, ocorre dissociacdo dos produtos de reacdo, e esse processo absorve energia
contribuindo para que a temperatura seja menor. Os fatores que influenciam a temperatura

adiabéatica de chama s3o a razao ar-combustivel, a temperatura inicial do ar e a pressao [13].

2.4 Principios das camaras de combustao

2.4.1 Difusor

Em compressores axiais o aumento de pressao estad muito dependente da velocidade axial
do escoamento. Para se atingir a razao pressao esperada no menor nimero de estagios
possiveis procura-se fazer com que o escoamento tenha uma velocidade axial alta. No

entanto, valores elevados de velocidade sao prejudiciais para a combustao e por isso ha
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necessidade de reduzir a velocidade ap6s a saida do compressor para cerca de 1/5, o
componente responsavel por esta reducao designa-se por difusor. O difusor consiste numa
passagem divergente que provoca uma reducao de velocidade e um aumento da pressao
estatica. A eficiéncia da conversdo é muito importante porque qualquer perda representa
uma diminuicio da pressao total no difusor. Em difusores compridos e com baixo angulo
de divergéncia a perda de pressao ¢é elevada devido a friccdo nas paredes. Em motores
aeronauticos o difusor deve ser o mais pequeno possivel, o que faz com que o angulo de
divergéncia seja grande e reduz as perdas de pressdo, mas aumenta as perdas devido a
separacao da camada limite. Para cada razao de area existe um angulo de divergéncia 6timo

que minimiza as perdas de pressao, este angulo situa-se ente 6° a 12° graus.

Idealmente, um difusor deveria provocar uma reducdo de velocidade com o menor
comprimento e perda de pressao possivel, de forma a criar condi¢oes uniformes e estaveis
a saida. No entanto, para isto acontecer o perfil de velocidades a saida do compressor tem
de ser simétrico e sem variacoes consideraveis com as condi¢oes de operacdo, o que nao se

verifica.

A geometria de um difusor esta representada na Figura 2.21 e pode ser definida de acordo
com 3 parametros, a razdo de area (AR), o comprimento da parede (L) ou o comprimento
axial (N) e o angulo de divergéncia (3). No caso de se tratar de um difusor bidimensional

estes parametros relacionam-se utilizando as Equacoes (2.13) e (2.14) [12].
L
AR =1+ ZWsen(l/J) (2.13)

para difusores conicos a formula fica

om0+ (s
AR =1+ 2—sen(y) + | —sen(¥)) (2.14)
Ry Ry

Ly

B N - “—x—*} !
| I
@ 0 T ®

Figura 2.21- Configuragdo dos difusores do tipo bidimensional (a) e conica (b) adaptado de [12].
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L . ~ ;..
Sovran e Klomp [15] recomendam o uso de (H) como a dimensao caracteristica para
1

difusores anelares onde (L) é o comprimento médio da parede e (AR;) é a altura de anel na
entrada do difusor. Assim quando o raio tende para zero a expressao aproxima-se do caso

cbnico e quando o raio tende para 1 aproxima-se do caso bidimensional.

O desempenho de um difusor pode ser medido através do coeficiente recuperagao, da
eficiéncia e do fator de perda. O coeficiente de recuperacao (Cp) é a diferenca de pressao
entre a saida e a entrada do difusor adimensionalizado pela pressao dinamica.

_ APy

Cp = (2.15)
P7 g

A eficiéncia () é a razao entre o coeficiente de recuperacao real e o ideal.

— CPmedido (2 16)

CPideal

O valor da eficiéncia esta compreendido entre 0,5 e 0,9.

O coeficiente de perda (1) é a diferenca entre o coeficiente de recuperacao ideal e o

coeficiente de recuperacao real.

A = Cpigear — Cpmeaido (2.17)
O valor do coeficiente de perda estd compreendido entre 0,15 € 0,45.

Nao existe nenhum método para avaliar o desempenho de difusores de geometria arbitraria,
no entanto, existe um conjunto de difusores chamados de class A que podem ser avaliados

com uma precisao razoavel. Esses difusores tém as caracteristicas seguintes [12]:

e Escoamento subs6nico, ndo necessariamente incompressivel;

e O nuimero de Reynolds de entrada é maior do que 2,5 x 10* para evitar a zona de
transicao;

e O perfil de velocidade de entrada é simétrico;

e O escoamento no difusor é instavel;

e O difusor é simétrico e nao rotativo;

e O difusor é bidimensional, c6nico ou anelar.

O caso com maior interesse € o dos difusores anelares que sao amplamente utilizados em
avioes. Sovran e Klomp [15] analisaram mais de 100 difusores com um raio compreendido

entre 0,55-0,70. As condicoes da experiéncia foram para um nimero de Mach a entrada
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menor do que 0,30, niimero de Reynolds compreendido entre 4,8 x 10° € 8,5 x 10° a apenas
um perfil de velocidades. Para um valor de razao de area compreendido entre 1,4 € 3
concluiram que o valor 6timo para o comprimento adimensional pode ser aproximado pela

Equacao (2.18).

L
~ =5(AR - 1) (2.18)
hy
Para além disso também concluiram que a razao de area e o comprimento adimensional sao
os fatores determinantes para otimizar a geometria no caso de difusores anelar com uma
parede reta. Isto significa que se pode desprezar a influéncia do raio e do angulo da parede

o que simplifica a analise deste tipo de difusores [15].

As condicoes de entrada no difusor afetam significativamente o desempenho de um motor.
Stevens et al [16] demonstrou a influéncia da esteira na seccao de saida do compressor e no
desempenho, e Lohmann et al [17] examinou o efeito do swirl na admissao em varios
difusores. A presenca de montantes contribui para gerar mais esteira, o perfil de velocidade
radial na saida do compressor também tem muita influéncia no desempenho porque o facto

de o perfil de velocidades ser assimétrico e ter picos provoca variacoes no desempenho.

Apesar da velocidade radial ser de extrema importancia existem outros parametros como o

numero de Reynolds, nimero de Mach, turbuléncia e swirl.

A influéncia do nimero de Reynolds é mais visivel quando a camada limite ndo esta
completamente desenvolvida. Nestas condicbes um aumento do nimero de Reynolds
melhora o desempenho devido ao aumento da turbuléncia. Para difusores anelares o efeito
do nimero de Reynolds para valores inferiores a 5 x 10* é desprezéavel no desempenho. No
entanto, como o namero de Reynolds em condi¢oes normais é muito elevado, é improvavel

que o numero de Reynolds tenha influéncia no desempenho.

Para nimeros de Mach inferiores a 0,3, o difusor ndo é afetado por este parametro. No
intervalo de 0,3 a 0,6 o desempenho é positivamente afetado porque muita da recuperacao
de pressao ocorre perto da entrada o que permite que o escoamento estabilize na seccao
mais a jusante do difusor. Acima de Mach 0,6, o gradiente de pressdo na entrada para um
difusor de paredes retas torna-se excessivo e o desempenho decai. Como o difusor opera

sempre abaixo de 0,4, estes efeitos tém pouco significado [12].

A influéncia da turbuléncia em difusores bidimensionais, de acordo com Hoffmann [18]
,pode ser desprezada na linha do inicio de perda, contudo, o angulo de divergéncia para o

qual ocorre perda em escoamento completamente desenvolvido aumenta
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significativamente. Para um difusor com uma razao de N/W de 15 e um angulo de
divergéncia de 20° um aumento no nivel de turbuléncia aumenta o coeficiente de

recuperacao de pressao de 0,58 para 0,71, 0o mesmo acontece para camaras anelares.

Stevens e Wiliams [19] investigaram o desempenho de um difusor anelar com um diametro
constante e descobriram que um aumento na intensidade de turbuléncia melhorava a
estabilidade do escoamento na saida do difusor. De uma maneira geral a turbuléncia gerada

pelo compressor parece ser especialmente benéfica para o desempenho.

O escoamento no compressor ja contém swirl, normalmente o swirl é indesejado porque
prejudica a distribuicdo de temperatura na entrada na turbina, no entanto, pode ser
benéfico para difusores com grandes angulos de divergéncia para evitar a separacdo. De
acordo com Lohamann et al [17], o angulo de entrada do swirl pode aumentar a medida que
o escoamento ¢ difundido, devido ao decréscimo na velocidade axial e no raio que afeta o

escoamento que atravessa o anel interno.

Existem varios tipos de difusores sendo que alguns ainda estao em desenvolvimento, mas

os principais sao do tipo Faired e do tipo Dump.

Muitas camaras de combustao para turbinas de gas utilizam um difusor do tipo Faired no
qual o objetivo é a reducao da velocidade sem induzir separacdo, na Figura 2.22 estd uma
representacao deste difusor. Na primeira sec¢do a saida do compressor, a razao de area e
consequentemente a velocidade sdo constantes, esta regido permite dissipar as
perturbacoes radias originadas pelo escoamento no compressor. A utilizagdo de uma zona
de estabilizacdo nao é consensual e Klein [20] diz que as perturbacoes se dissipam mais
rapidamente quando sao mais elevadas, nao havendo, portanto, necessidade de ter uma
seccao que as dissipe. Para além desta zona, o difusor apresenta 3 outras regioes difusivas,
a primeira regido encontra-se a saida da zona de estabilizacao, e é responsavel pela reducao
da velocidade em 35%. Apos esta zona o ar entra no snout onde é obrigado a mudar de
direcdo entrando na passagem superior e inferior mantendo uma velocidade constante. Por
ultimo o escoamento chega a regiao que é formada pelo espaco que existe entre a parede e
o revestimento, para l4 desta regidao existe difusao ha medida que o ar penetra no
revestimento. Muitos difusores incluem uma quarta regido que afeta a parte do ar que entra
no snout, assim, através de um pequeno difusor anelar, consegue-se desacelerar e

uniformizar a distribuicao de pressao do ar que se dirige para os atomizadores.

Os difusores Faired tém subdifusores com alturas muito pequenas, o que faz com que a
razao de area efetiva esteja muito dependente de outros fatores como a expansao térmica e

tolerancias de fabrico. Outro aspeto a ter em conta é que a distribuicao de ar entre a parte
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interna e externa do anel é muito sensivel as variacoes de velocidade de entrada, isto é
particularmente visivel quando a velocidade de entrada é elevada. Isto faz com que uma
porcao significativa da pressao total seja pressiao dinamica e a diminuicao de pressao
estética seja menor. No caso de um perfil de velocidade simétrico isto nao é problematico
porque se consegue simetria no caudal dos jatos, na sua penetragdo e no seu momento.
Portanto, todas as perturbacoes sdo eliminadas, no entanto, se o perfil de velocidades for

assimétrico apenas € possivel obter simetria em 2 dos parametros referidos anteriormente.

Por ultimo o difusor tem o risco de perda de ar entre o alimentador da combustao e o buraco

na camara.
Estes difusores sao proibidos em motores de aviagao porque:

1. Tamanho excessivo;
2. Desempenho e estabilidade muito dependentes do perfil de velocidade;

3. Desempenho muito dependente de deformac6es térmicas e tolerancias.

Regions of
diffusing flow

Settling length

Snout

Figura 2.22-Difusor do tipo Faired [12].

O difusor do tipo Dump consiste num pequeno difusor convencional que reduz a velocidade
do ar em aproximadamente 60%, em seguida, o ar é descarregado e forcado a dividir-se para
a seccao interna e externa do anel. Devido a expansao que ocorre na saida do pré-difusor, a
queda de pressao € superior ao tipo Faired. No entanto, esta desvantagem é compensada

com uma diminuicao do peso e do tamanho [12].

O difusor do tipo Dump, ilustrado na Figura 2.23, consegue produzir um escoamento estavel
que nao ¢ afetado por deformacoes térmicas ou tolerancias. Fishenden e Stevens [21]
estudaram a influéncia que a distancia entre a saida do pré-difusor e a parede tem no
desempenho, com essa pesquisa concluiram que o aumento de pressao estatica ocorre no

pré-difusor e as maiores perdas ocorrem na descarga e na zona de estabilizacao. Para além
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disso concluiram que a presenca da parede é benéfica para o desempenho e estabilidade do
escoamento no pré-difusor, porque evita a separacao, o que permite utilizar angulos de

divergéncia e razoes de area superiores para o mesmo comprimento relativo.

Hestermann et al [22] descobriam que reduzindo o dump gap (d,) elimina-se a separagao,
no entanto, Carrotte [23] demonstrou que valores muito pequenos de dump gap provocam
um aumento da queda de pressao, o que faz com que a configuracao ideal seja para um valor
da razao (dg/h1) que minimize a queda de pressao. O valor 6timo de dg/h1 decresce com o

aumento do angulo de divergéncia no pré-difusor.

Prediffuser 1 Outer annulus

Y Inner annulus

v

Figura 2.23-Difusor do tipo Dump [12].

Em aplicacoes aeronauticas € muito importante que se consiga reduzir o comprimento e o
peso dos motores e por consequéncia, o tamanho dos difusores. Ao mesmo tempo, o
requisito de melhor fiabilidade a altitudes elevadas juntamente com a reducao de emissoes
tende a tornar o revestimento cada vez mais espesso. O aumento na razao de espessuras do
revestimento provoca um aumento na queda de pressao, Srinivasan et al [24] provaram que
num difusor com 60°, a queda de pressao aumenta 60% quando o liner depth ratio aumenta
de 3,1 para 4,1. Numa tentativa de perceber este efeito Klein [20] mediu os coeficientes de
perda para varios caso com dump gap proximo de 1 e conclui que existe aumento de 60%
no coeficiente de perda quando o liner depth ratio passa de 3,5 para 5,5. Logo o liner depth

ratio é um parametro geométrico muito importante no desempenho.

Os canais utilizados nos difusores comecaram por ser uma configuracdo com 2 canais
simétricos e os seus comprimentos e angulos de divergéncia eram escolhidos de forma a que
cada passagem operasse na linha de primeira perda. Futuramente, Miller [25] testou uma
configuracao com 3 canais que apresentou bons resultados para angulos de divergéncia até

50°. O motor NASA/GE utiliza apenas um canal para atingir uma razao de area de 1,8 e
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direcionar o escoamento para a parte interna e externa do revestimento. A presenca deste
canal permite uma reducao do comprimento em 50% comparativamente com um difusor
anelar com a mesma razao de area. A utilizacao de 3 canais permite criar 4 zonas de difusao

e aumentar o volume de forma a reduzir as emissées sem aumentar o comprimento [12].

2.4.2 Analise aerodinamica

A componente aerodinamica é vital no projeto de uma camara de combustao. Tal como ja
explicado anteriormente o desempenho de uma camara depende da sua capacidade de
minimizar as perdas de pressao e de gerar uma chama estéavel, estes aspetos estdao todos

dependentes de fatores como a recirculacao, a injecao de ar e o swirl.

Para poder haver comparacdo entre camaras comeca-se por definir a velocidade (Uyy),
pressdo dinimica (q,¢;) € namero de Mach (M, ) de referéncia. Considera-se a velocidade

de referéncia como a velocidade média na zona com maior area de seccao transversal.

U

= 2.19

Uref pSAref ( )
p3U;

Grop = =5 (2.20)
Uref

Mref = W (221)

Existem 2 parametros adimensionais de pressao que sao importantes no projeto de uma

camara de combustao. O primeiro é a razdo entre a queda de pressao total e a pressao na

APy_
entrada (%

) e o outro é a razdo entre a queda de pressao total e a pressao dinamica de
3

AP;_ A .
#) Estes parametros relacionam-se de acordo com:

2
AP,_ AP,_,\ R (1, T>®
( 3 4):( 3 4>_< 33 ) (2.22)
P3 Qref 2 ArefPB

A parte esquerda da Equacao (2.22) designa-se por perda de pressao total e de acordo com

referéncia (

Aref

Lefebvre e Ballal [12], o seu valor em percentagem varia entre 4% a 8%. Normalmente nao
estao incluidas as perdas devido ao calor.

AP3_,

O termo ( ) designasse por fator de perda de pressao e é equivalente ao arrasto, ao

Aref

contrario da perda de pressao total o valor do fator de perda de pressao é constante. Este
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~ . APy
fator resulta da soma do fator de perda de pressao no difusor (ﬂ

(APL)
Aref )

) e no revestimento

Aref

AP;_, APy N AP,
QTef QTef Qref

(2.23)

A queda de pressao no difusor nao traz beneficio nenhum ao processo de combustao, ja a
queda de pressao no revestimento ajuda o processo de mistura, mesmo assim continua a
ser mais benéfico a sua minimizacao. O fator de perda de pressdo no revestimento é

determinado pela area efetiva total (Ah,eff) de aberturas no revestimento.

Aref
Apeff = oF (2.24)
(AP3—4 _ Apdiff)
Qre f Qref
Com a area efetiva a ser calculada como:

=n
Anetr = ) CoiAn (2.25)

i=1

R (1hsT25) . N A A .
O termo - (A = 3P ) representa a velocidade de referéncia na ciAmara e é um parametro fixo
reff3

do compressor no qual o projetista apenas pode escolher o maior valor de area. Para baixo
consumo a perda de pressao total na camara deve ser baixa, tipicamente o aumento de 1%
na perda de pressao reduz a tracao e o consumo especifico de combustivel em 0,5% e 0,25%
respetivamente. No entanto, se a camara for pequena, os termos do lado direito serao
elevados, por isso a otimizacdo da camara tem de ser feita consoante os requisitos

pretendidos.

Os valores propostos por Lefebvre e Ballal [12] para perdas de pressao devido ao ar frio para
os 3 tipos de camaras encontram-se na Tabela 2.1. Da anélise da tabela verifica-se que a
camara anelar tem o menor fator de perda de pressao, isto acontece porque em camaras
anelares a maior parte das perdas ocorrem nas aberturas do revestimento e nao no difusor.

Apesar da perda de pressao total ser mesma que para uma configuracao tubular o termo

(m3T3°'5

Y ) ¢ muito superior o que indica uma area menor.
refl3
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Tabela 2.1-Perda de pressdo em camaras de combustao [12].

Tipo de cAmara APy APy_, O

Py Qref AverP3

Tubular 0,07 37 0,0036

Tuboanelar 0,06 28 0,0039

Anelar 0,06 20 0,0046
O valor de (A::e‘f“) depende dos requisitos de desempenho e do tipo de difusor.

As perdas devido aos gases quentes considerando um escoamento uniforme a baixo nimero

de Mach com area constante sao dadas pela Equacao (2.26).

AP
hot — k, (— - kz) (2.26)

(k,) e (k,) sao valores determinados experimentalmente.

Rescrevendo a Equacao 2.22 em ordem a area de referéncia obtém-se:

(AP3_4)‘1 (AP3_4> R <m3T3°'5>2
P3 CIref 2 P3

Analisando a equacado anterior, pode parecer benéfico utilizar a maior area de seccdo

y

Aves = (2.27)

transversal possivel, o que permite velocidades menores e maior tempo de permanéncia
dentro do revestimento. Contudo, o aumento da area é feito a custa de uma reducao da area
anelar, isto faz com que a velocidade aumente, o que prejudica o processo de combustao. A
razao entre a area de seccdo transversal do revestimento e a area de seccao transversal da

casca, esta razao € designada por (k) e o valor 6timo (k. ), calcula-se com a Equacdo (2.28).

1
3
1—1mg,)?— 2
Kopr =1 — % (2.28)
—3-4_ )2
Qref
Com base na equacao anterior a area do revestimento (4,) é dada por:
AL = koptAref (2.29)
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As condicoes do escoamento no anel tém um efeito significativo no ciclo dentro do
revestimento. As variacoes de velocidade no anel devem-se as variacoes de velocidade na

entrada e procura-se que a velocidade seja baixa para se obter as vantagens seguintes:

e Menor variacao de velocidade e pressao;
e Maior descarga nas aberturas;

e Angulos de penetracio maiores;

e Menor arrasto de friccao;

e Menores perdas de expansao a jusante das aberturas.

Na maior parte das camaras a area critica estd na extremidade mais a montante do
revestimento e na zona proxima das aberturas de diluicao. Na regiao a montante ocorrem
problemas de separacio que resultam da geometria de ligacio entre o anel e o difusor. A
medida que o escoamento progride ao longo do anel, o perfil de velocidade vai sendo
melhorado. No entanto, se nao houver restri¢oes na forma como o ar circula com destino as
aberturas de dilui¢do, podem surgir instabilidades devido a recirculacdo. As camaras tubo
anelares sdo especialmente sensiveis a este fendmeno. Uma forma de evitar este problema
é através da incorporacido de um backstop a jusante das aberturas de dilui¢ao ou afilar o

revestimento de forma a prevenir uma difusao excessiva.

O escoamento através das aberturas do revestimento depende do tamanho, da queda de

pressao e da geometria.

A equacao que expressa o caudal em cada abertura é:

my = CDAh,geome [2p3(Pi - pj)]O’s (2.30)

Onde (P;) e (pj) sdo respetivamente a pressao total e a pressao estatica a montante e a

jusante da abertura.

O coeficiente de descarga (Cj) é afetado por varios fatores entre os quais destacam-se os

seguintes parametros [12].

e Tipo;

e Formato;

¢ Queda de pressao na parede;

e Distribuicao de pressao estéatica;

e Swirl no escoamento a montante.
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Segundo Kaddah [26] para um escoamento incompressivel sem swirl o coeficiente de

descarga para aberturas ovais e retangulares é calculado utilizando a Equacao (2.31).

1,25(K — 1)

P 4Kz =K (2 — a)2]05 (231)

O termo () é arazdo entre o caudal massico através da abertura e o caudal méassico no anel
para cada abertura, (K) é arazao entre a pressao dinamica do jato e a pressao dinamica do

anel a montante das aberturas.
Para o caso de plunged holes o coeficiente de descarga é:

1,65(K — 1)
[4K2 — k(2 — )2]05

Cp = (2.32)

A Figura 2.24 descreve o coeficiente de descarga para varios tipos de aberturas.
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Figura 2.24- Coeficiente de descarga em funcao do coeficiente de perda de pressdo em cada abertura,

adaptado de [12].

Da anélise das imagens anteriores conclui-se que um elevado valor de (K) representa um
valor elevado de (Cp) o que faz com que (K) seja um parametro importante a ter em conta

ja que pode variar com varios fatores como.

e Variacoes circunferencias;
e Tolerancias;

e Mudangas no escoamento.

39



Idealmente, o valor de (K) a montante das aberturas na sec¢ao priméaria devera deveria ser
superior a 6, e como a jusante o escoamento tem um melhor comportamento o valor de (K)
sera seguramente superior a 6 o que é benéfico para o processo. De salientar que aumentar
o valor de (K) é feito aumentando a razao de area do difusor. Ou seja, o valor de (Cj, ) devera

estar compreendido entre 0,6 e 0,65.

Para compreender como funciona o escoamento dentro do revestimento é preciso ter em
conta a mistura de jatos, principalmente a mistura que ocorre na zona de diluicao. Para este
caso o ar frio junta-se com o ar quente atingindo-se assim a temperatura de saida na turbina.
A medida que o jato entra em contacto com o escoamento principal, cria um bloqueio que
aumenta a pressao a montante do jato e a reduz a jusante. A diferenca de pressao faz com
que as aberturas produzam vortices, e esses vortices controlam a mistura e a diluicao do ar

frio no escoamento.

Com base nos dados obtidos por Norster [27] , Lefebvre concluiu que a trajetoria de um jato

poderia ser descrita pela Equacao (2.33) [12].
1
) X\3
—=0,82/% | — 2.
d; 082 (d]-> 233

Onde (J) representa o fluxo de momento, (§) a penetracdo, (d;) o didmetro da abertura e

(X) a distancia.

O parametro (J) é descrito pela Equagao (2.34).

_ (pjuf
(pgud)

J (2.34)

Onde os subscritos (j) e (g) dizem respeito ao jato e ao escoamento principal

respetivamente.

A trajetéria de um jato para angulos inferiores a 90° é obtida multiplicando % 90sind. A
]

penetracao maxima para um jato inico num ducto circular é de acordo com Norster [27]

obtida por:

Smax = 1,15d;J%° sin¥ (2.35)
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O primeiro estudo sobre penetrac@o por varios jatos foi feito por Sridhara e Norster [28].
Com base nos dados experimentais concluiram que a penetracdo de multiplos jatos era

inferior ao caso singular e recomendaram a seguinte equacgao:

Smax = 125al-]°'SL (2.36)

max = 2N g + iy '
Os ductos anelares contém 2 filas de aberturas de dilui¢cdo, uma na zona interior e outra na
zona exterior do revestimento com o mesmo nimero de aberturas. Devido a perturbacdes e
obstéculos, o escoamento quando chega as aberturas nao é uniforme, e por isso, os estudos

realizados sd3o apenas com uma fila de aberturas.

De acordo com Holdeman [29] obtém-se resultados semelhantes para um grande intervalo
de J, independentemente do didmetro das aberturas, se o espacamento entre as aberturas e
J9° forem inversamente proporcionais. Na maior parte das cAmaras o ar disponivel para a
diluicdo é o que sobra da combustao, o que faz com que uma variagao de J implique uma

variacao do didmetro da abertura.

Kamotani e Greber [30] conduziram um estudo sobre a interacio entre jatos multiplos e
singulares. Eles observaram que quando 2 jatos préximos estao colocados paralelamente
ao crossflow, o jato da retaguarda permanece nao defletido até se encontrar com o jato

frontal, momento em que se combinam.

Holdeman [29] comparou ainda a penetracao de uma tnica fila de aberturas circulares com
uma configuracdo de 2 filas para um valor de / = 26, e conclui que a penetracdo média era

praticamente igual.

Numa experiéncia diferente, Kamotani e Greber [30] investigaram o efeito de 2 jatos
opostos langados um contra o outro e concluiram que os efeitos ndo eram significativos.
Portanto, em relacdo a trajetéria, pode dizer-se que o plano de simetria pode ser

considerado uma parede desde que a velocidade dos 2 jatos opostos seja semelhante.

Na zona priméria uma mistura eficiente minimiza a formacdo de poluentes. Na zona
intermédia uma mistura rapida ajuda a conversao das espécies dissociadas em produtos de
combustao, e na zona de diluicio uma mistura eficiente entre o ar e os produtos da
combustao permite a obtencao de um bom pattern factor na saida. A taxa de mistura entre

o ar e os gases quentes € influenciada principalmente por [12]:

e Arazao entre momento e fluxo;

¢ O comprimento da trajetoria;
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e A dimensao das aberturas;

¢ O angulo de penetracao.

Sridhara [28] estudou a mistura de jatos num ducto circular com 17 ¢cm de diametro
variando a temperatura, a velocidade dos gases quentes, o tamanho das aberturas e angulo
inicial. A Figura 2.25 obteve-se para um angulo de 90° A figura mostra que,
independentemente da configuracdao, um aumento no caudal do jato aumenta a capacidade
de mistura até atingir o valor 6timo, a partir dai, um aumento no caudal do jato prejudica a
distribuicdo de temperatura. A principal conclusao deste estudo é o parametro (J) e o

diametro do jato sdo os fatores mais significativos que afetam a penetracao de um jato [12].

Para ductos anelares, Holdeman [29] testou uma configuracao com o raio do anel igual a
altura do ducto e aberturas dispostas em filas opostas na mesma linha com J = 6,6. Os
resultados obtidos foram semelhantes aos ductos retangulares para a mesma igualdade de

area.

O 8jets, 31.8 mm (1.25 in.) DIA.
160 | V 4jets, 31.8 mm (1.25 in.) DIA.
A 6jets, 31.8 mm (1.25 in.) DIA.
O 6jets, 25.4 mm (1.00 in.) DIA.
<> 6jets, 19.1 mm (0.75 in.) DIA.
120

80

40

Standard deviation of temperature, °C

0 0.5 1.0 15 2.0 2.5

Jet to gas stream mass ratio, mi fn'fg

Figura 2.25-Variagdo da temperatura em funcdo da razdao entre o caudal do jato e do escoamento

principal,adaptado de [12].

Um dos problemas mais dificeis de resolver é conseguir uma distribuicao de temperatura
aceitavel na entrada da turbina. A temperatura na saida da camara resulta de varios
processos que ocorrem anteriormente e que sao dificeis de controlar. Existe uma relagao
entre a temperatura e a pressao e por isso € muito importante que a melhoria da
temperatura transversal seja feita com a pressiao méaxima, o que corresponde a maior

transferéncia de calor [12].

Os parametros de temperatura mais importantes sao os que afetam a poténcia e o ciclo de

vida do motor. Do ponto de vista do desempenho a temperatura mais importante é a de
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entrada na turbina, que é a média por caudal massico das temperaturas a saida do
revestimento. O parametro mais importante para o ciclo de vida é a temperatura maxima

no motor e, consequentemente, a distribuicao de temperatura.
O pattern factor define-se como:

Tmax - T4

2.37
T, - T (2.37)

pattern factor =
Ts) e (T,) representam a temperatura de entrada na cimara e a temperatura média de saida
3 4) T€ED p p

respetivamente.

As temperaturas mais significativas para as pas sao as que constituem o perfil radial médio
e sdo obtidas pela soma das medicoes de temperatura para cada seccao radial a dividir pelo

raio. O fator de distribuicao de temperatura radial também se chama de profile factor [31].

T — T

2.
T,— T, (2.38)

profile factor =

(Tny) é a temperatura média maxima radial.

O pattern factor e o profile factor sao utilizados em situacoes em que a distribuicao
uniforme de temperatura a saida seja ideal. No entanto, para motores de alto desempenho
a distribuicao ideal a saida do compressor nao é uniforme, trata-se de uma distribuicao
parabdlica com um pico na semi-envergadura da pa. O objetivo é que a temperatura na raiz
e na ponta da pa sejam mais baixas, porque na raiz as tensdes mecéanicas sao mais elevadas

e na ponta ¢ dificil haver arrefecimento [12].

Considerando que o ar disponivel para a fase de dilui¢do, o diametro do revestimento e o
fator de perda de pressao ja estdo definidos, os parametros que mais influéncia tem nesta
fase sao o namero e o tamanho das aberturas, bem como o comprimento da zona. Para
garantir que uma distribuicao de temperatura na saida da camara seja aceitavel, é essencial
que haja uma penetracao adequada dos jatos em zonas especificas. A penetracao de um jato
¢é funcao do seu didmetro, se a configuracao tiver muitas aberturas com diametro pequeno,
a penetracao vai ser insuficiente com o escoamento a continuar demasiado quente. No caso
de poucas aberturas com diametro grande havera uma sobrepenetracao com o escoamento

a tornar-se demasiado frio. Por isso é necessario otimizar o nimero de aberturas [31].

Existem 2 métodos de projeto para as aberturas o método de Cranfield e o método da NASA.
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Para o método de Cranfield, se o revestimento contém uma fila com (n) aberturas e com um

diametro (dj), o caudal maéssico de ar que passa em cada abertura é dado por:
. T 2
m; = anj p3U; (2.39)

Sabendo que a velocidade (U;) pode ser expressa como:

0,5

2AP,
v =(=2) (2.40)
P3
Pode rescrever-se a equacao inicial como:
. . (PsAPN"*
nd? = 15,25mj( ) (2.41)

3

Com esta equacao e com a Equacao (2.36) pode determinar-se os valores 6timos de (n) e de

(d;) para cAmaras anelares e tubulares, para o caso anelar 0 8,4, = 0,40D,.

Como ja foi demonstrado anteriormente o coeficiente de descarga afeta o desempenho das

aberturas, assim, o didmetro real (d,) é obtido conforme a Equacao (2.42) [12]:

dj
CD

O outro método foi proposto por Holdeman [32] que analisou dados de computational fluid

Dynamics (CFD), de estudos da NASA e chegou a Equacao (2.43).

2 0,5
Nope = m é) (2.43)

O valor de (C) para ductos cilindricos e retangulares com injecdo unilateral é de 2,5, para
ductos retangulares com filas opostas e injecdo em linha C = 1,25, e para staggered C = 5.
Os valores obtidos foram para um valor de (%) menores do que 1.

g
A principal diferenca entre o método de Cranfield e da NASA é que no método Cranfield da-
se mais importancia ao tamanho da abertura, enquanto no método da NASA d4i-se mais

importancia ao espacamento entre aberturas.

No método de Cranfield, partindo de determinado valor de (J) obtém-se o valor do tamanho

ideal, e o espacamento € escolhido de forma que o valor de (m’ ) seja o valor de projeto. No

Mg
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método da NASA comeca-se por definir o espagamento e estima-se o tamanho para um
. m; . ,
determinado valor de (m—’> . No caso de (J) ser incrementando os 2 métodos fazem as
g
mesmas correcoes obtendo-se o mesmo resultado. No entanto, caso (J) seja decrementado

os resultados sdo diferentes.

O método de Cranfield tem em consideracao os efeitos adversos da penetracao e mistura

que resultam do bloqueio aerodinamico, isto pode ser util quando a razao (ﬁ) for muito

Mg

elevada.

Existem 2 parametros muito importantes para o pattern factor, estes sao o comprimento
do revestimento e o fator de perda de pressao ao longo do revestimento. O comprimento do
revestimento influencia o tempo e distancia disponiveis para a mistura, ja a queda de
pressao controla a penetracao dos jatos de diluicao e a razao de mistura com os produtos de

combustao.

Para o caso anelar obtém-se a correlacao expressa pela Equacao (2.44).

-1

Toax — T, L, AP

“max % _ 1 —exp(—0,050-—2—2 (2.44)
Ty—Ts Dy Grer

Onde (L) é o comprimento do revestimento.

A correlacdo é valida assumindo que o comprimento total do revestimento pode ser
utilizado para a mistura, o que acontece na maior parte dos casos ja que o pattern factor
tem interesse para pressoes elevadas, onde espaco ocupado pelo combustivel é desprezavel.

Para baixas pressoes o comprimento do revestimento ocupado pelo combustivel é dado por:

_033x 10%mm,,-D3

(2.45)
pgAL/leff

e

Pode calcular-se o pattern factor para pressoes baixas substituindo L; por L; — L, [12].

O padrao do escoamento na zona primaria é muito importante para a estabilidade da
chama. O padrao de escoamento comum a todos é um escoamento toroidal que recircula
uma parte dos produtos de combustao para os misturar com o ar e o combustivel que entram

na camara. Estes vortices sao alimentados pelo ar admitido pelas paredesb.

Uma das formas mais eficazes para provocar a recirculacio na zona primaria é a de utilizar

um swirler na ciipula em redor do injetor. A quebra de um vortice devido ao swirl causa a
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recirculacdo quando a rotacdo imposta ao escoamento é alta. Este tipo de recirculagao é
melhor do que outros métodos porque o swirl produz uma turbuléncia elevada e rapidas

razoes de mistura [6].

Os swirlers sao amplamente utilizados em camaras tubulares e anelares, existem dois tipos
principais de swirlers: o axial e radial. Normalmente utiliza-se apenas 1, mas podem ser
utilizadas 2 montados de forma concéntrica com rotacdo no mesmo sentido ou em sentidos

opostos.

Na Figura 2.26 esta representado um swirler axial com uma pa de inclinacao constante (3).
No caso de pas curvas o angulo na entrada é zero e na saida é (8). O swirler deve ser capaz
de influenciar o caudal necessario para uma determinada queda de pressao, essa relagao
esta estabelecida na Equacao (2.46). Os valores tipicos para um swirler estao representados

na Tabela 2.2 [33].

Figura 2.26- Representacdo de um swirler axial [12].

Tabela 2.2- Valores tipicos de um swirler [12].

Angulo das pas (B) 30°—60°
Espessura das pas (¢,) 0,7 — 1,5 mm
Numero de pas (n,) 8—-16
Queda de pressao total no swirler (AP,,,) [3% — 4% ]de P,
Ksw 1,3 para pas retas e 1,15 para pas curvas
0,5
2p3AP,
Tigy, = P3= 5w (2.46)

K secB)? -1
sw ASW A%
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Onde (myg,,) € o caudal que passa no swirler.

A area (A,) € calculada com a Equacao (2.47) [12]:
T2 2
Asy = Z (Dsw - Dhub) - Owsnvtv(Dsw - Dhub) (2-4‘7)

Onde (D, ) ¢é o diametro da circunferéncia externa e (Dj,;) € o diametro do hub que é a

circunferéncia mais pequena

De acordo com Saboohi et al [34], o didmetro do hub é calculado de forma que haja espaco
suficiente para colocar o injetor no centro, utilizando-se como estimativa 10% a 15% do
diametro de referéncia. O diametro exterior do swirler é obtido substituindo o valor de

(Asw) na equacao anterior.

Os swirlers radias sao muito utilizados em camaras de baixas emissoes. O projeto deste tipo
de swirlers segue as mesmas recomendacoes que os swirlers axiais e encontra-se

representado na Figura 2.27 [12].

Figura 2.27- Representacdo de um swirler radial [12].

A area efetiva calcula-se como:
Agw = nyS,t,Cp (2.48)
Onde (s,) é o espacamento entre pas.

Beer e Chigier [35] propuseram um critério para classificar a rotacdo imposta no
escoamento axial, esse critério designa-se por swirl number e é definido pela equacao
seguinte:
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26,

S =
" DgyGy

(2.49)

Onde (G,,) é o fluxo de momento angular e (G;) a tracao axial do escoamento. Para o caso

de S,, < 0,4 nao ha recirculacdo, a maior parte dos swirlers operam com S,, > 0,6 [12].

Para um swirler anelar com (f) constante o swirl number é dada pela Equacao (2.50) [33]:

S, = g% tanf (2.50)

Kilik [36] estudou como é que o swiler tem influéncia na zona de recirculacdo. Com esse

estudo concluiu que a zona de recirculacdo aumentava quando:

e Aumenta o angulo das pas;
e Aumenta o naimero de pas;
e Decresce a razao de aspeto das pés;

e H&uma mudanca de pés retas para curvas.

Uma das principais funcoes de um swirler é a fazer com que os produtos da combustao se
misturem com o ar e o combustivel. Partindo de medicoes feitas para varias configuragoes
de swirlers, Kilik [36] comprovou que os swirlers curvos provocam uma recirculacao maior

do que no caso reto, e que o caudal aumenta com o swirl number tal como ilustra a Figura
2.28.

O Curved vanes

O Flat vanes

A H g,

m

D 1 ]
0 1 2 3

Swirl number, Sy

Figura 2.28-Variagdo do swirl number em func¢do da razao entre o caudal recirculado e o caudal do swirler
[12].
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Como ja foi demonstrado anteriormente os swirlers com canais curvos sao mais eficientes
do que os retos, isto porque o facto de rodarem progressivamente evita a separacao. Para
além disso a rotacdao faz com que a componente radial seja superior, o0 que aumenta a
recirculacdo. No entanto, as pas retas sao mais baratas e produzem uma chama mais estavel.
Adicionalmente contribuem para que o perfil de velocidade seja mais uniforme. Estas razdes
contribuem para que as pas retas sejam escolhidas para algumas camaras. Sempre que
swirlers sao incorporados em atomizadores é necessario ter pas curvas, porque a esteira

produzida por pas retas afeta negativamente a qualidade da injecao atomica [12].

2.4.3 Combustao

Para além da parte aerodinamica é necessario ter em conta a componente quimica de uma
camara de combustao, nao s6 pela eficiéncia da combustao, mas também para evitar a
formacao de desnecessaria de espécies poluentes como hidrocarbonetos nao queimados ou
mondxido de carbono. Neste sentido é exigido que a eficiéncia da combustao seja superior

a 99% para as varias fases do voo.

O processo de combustao é um processo complexo e dificil de modelar, por isso utiliza-se
modelos simplificados para descrever a eficiéncia da combustdo. Um desses modelos
baseia-se na premissa que o tempo total de combustao é a soma do tempo de evaporacao,
tempo de mistura e ocorréncia de reacoes quimicas. A eficiéncia da combustao (1.,) pode

ser expressa como uma func¢ao do caudal de ar como demonstra a Equacao (2.51):

1 1 1
— + - + —
taxa de evaporacao = taxa de mistura taxa de reagdo

Nl = f (caudal de ar)™ ( ) @2s1)

Na pratica, dependendo da situacdo, apenas uma desta componente é responsavel pela

eficiéncia e ndo as trés em simultaneo, exceto quando se estd numa fase de transicao.

Para sistemas dependentes da taxa de reacdo os modelos mais utilizados sdo o de burning

velocity e stirred reactor [12].

No modelo burning velocity, o desempenho da combustao é descrito como funcao da razao
entre a velocidade turbulenta e a velocidade da mistura que entra na cimara de combustao
[12]. Neste caso o decréscimo da eficiéncia resulta do ar que entra na camara nao ser afetado
pela velocidade turbulenta. Assim Greenhough e Lefebvre [37] apresentam o seguinte
modelo:

_ pgArSTcpAT

_ Polrorcpa’ 2.52
e =~ AFRmn, H (2:52)
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Onde (4y) representa a 4rea de chama, (S;) a velocidade turbulenta da chama, (AT) a
variacao de temperatura, (AFR) a razdo ar-combustivel por massa, (1m,,.) o caudal méssico

de ar e (H) energia especifica baixa do combustivel.

Fazendo algumas consideracoes a equacao anterior pode ser descrita como:

(2.53)

e

mar

m I3 0,5
P3Arer(P3Dyer) expb [APL] m
' qref

Lefebvre e Halls [38] demonstraram que os valores mais indicados para (b) e (m) sdo 0,75

e 300 respetivamente.

Substituindo estes valores e desprezando o fator de perda de pressao a equacao final fica:

075 I3
—f P3Aref(P3Dref) exp300

e —

(2.54)

Mar

A Equacao (2.54) permite prever a eficiéncia da combustao com boa exatidao, tal como
demonstra a Figura 2.29. Para além disso também apresenta bons resultados em condicoes

fora da capacidade de teste.

100

80

60

50+ AFR =100

40

30

20—

10+

Combustion efficiency, percentage

Figura 2.29-Comparacao da eficiéncia obtida experimentalmente com o previsto pelo modelo burning

velocity, adaptado de [12].
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A principal vantagem é que esta expressao permite proporcionalizar as dimensdes e as
condicoes de operacgao, de forma que as unicas diferengas sejam no projeto. Assim, pode
comparar-se camaras diferentes. Para além da comparacdo entre camaras a equacao
anterior é util no projeto de uma nova camara de combustao, como demonstra a Figura

2.30.

Os valores de (Aer) € (Dyer) podem ser obtidos a partir da Figura 2.30 conhecendo as
condicoes de operacdo. Os valores finais dependem de um compromisso entre o
desempenho, tamanho e custo. Outra propriedade do parametro teta é que pode desprezar

o efeito de perda de pressdo na combustao [12]

No modelo stirred reactor, considera-se que a zona de combustiao é um reator com uma
grande capacidade de mistura e, por isso, o ar e o combustivel injetados sdo
instantaneamente misturados com os restantes gases. Os gases queimados sao expelidos
com um caudal constantes e com temperatura e composicao quimica iguais a que tinham
na zona de combustao. Esta teoria inicialmente proposta por Childs [39] pressupde que o
limite de uma reacdo determina a taxa de combustao, apesar de ser improvavel consegue-

se obter resultados satisfatorios de forma simples.

100

AN Tubular and
tuboannular

Annular

80—

Combustion efficiency, percentage
o
=}

Figura 2.30- Grdfico de projeto de uma camara de combustao, adaptado de [12].

A desvantagem desta modelo é que a taxa de transmissao de calor est4 relacionada com a
temperatura de reacdo o que faz com que seja necessario conhecer a eficiéncia de combustao

para determinar a temperatura.
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Contudo Grenhough e Lefebvre [37] descobriram que a taxa de transmissao de calor pode

ser expressa em funcao da temperatura de entrada e propuseram a equacao seguinte:

T3
P§V, exp300

a (2.55)
Mgy

ne =1

Onde (x) pode ser igual a 2 ou 1,75 e (V) é o volume do combustivel.

Analisando as equacées conclui-se que sao muito semelhantes. Isto verifica-se porque a
dependéncia da temperatura € igual nos dois casos. Quando se compara 2 sistemas com
uma configuracdo geométrica semelhante, os resultados sao muito semelhantes, as
diferencas ocorrem quando se compara dois sistemas com configuracées geométricas muito
diferentes. O modelo burning velocity privilegia a area de seccdo transversal enquanto o

modelo stirred reactor privilegia o volume.

Analisando agora o caso em que a eficiéncia depende da taxa de mistura, considerando a

taxa de evaporacao e a taxa de reacdo quimica instantaneas obtém-se:

_ (taxa de mistura) (2.56)
Tmize = caudal de ar '
A taxa de mistura entre o ar turbulento e os gases é dada por:
taxa de mistura = pU;l? (2.57)

Onde (1) é a escala de turbuléncia

Assumindo que a escala de turbuléncia é proporcional ao tamanho da cAmara obtém-se:

Nmix = f <I_D3A—Tef> (ﬁ)qs (2.58)

0,5
Mg, Ty Py

Este modelo tem especial aplicacdo em turbinas de gas industrias.

No caso de a eficiéncia da combustao ser controlada pela taxa evaporacao comeca-se por

determinar a taxa de evaporagao de um spray:

_ par/lrefvc q

2.59
57 (2:59)

my

Onde (D,) o diametro médio inicial de Sauter.
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Assumindo que o assim que o combustivel evapora, mistura-se com o ar e h4 queima, entao
a eficiéncia da combustao é dada por:
y

= 2.60
fcAFRm, ( )

77617

Na equacdo anterior (f,) representa a fracdo do caudal total que é utilizado para a

combustao.
Juntando as 2 equacoes obtém-se:

AerrpaV,
New = — L9 (2.61)

=g
f armarD ()

A Equacao (2.61) demonstra que quando a taxa de evaporacao controla a eficiéncia da

combustio, consegue-se uma melhor eficiéncia com o aumento da volatilidade do

combustivel, turbuléncia, volume e pressao e é prejudicada por um aumento do caudal e do

didmetro médio. Apesar da equacao permitir que se exceda a unidade isto apenas significa

que o combustivel evapora todo na zona de recirculacdo, mas a eficiéncia é de 1.

Neste modelo o tipo de combustivel afeta a eficiéncia da combustao e por isso é possivel

comparar a eficiéncia de 2 combustiveis, a e b, diferentes através da Equacao (2.62).

o
2 — DZ
Typ _ 270 7a (2.62)
2—"1q (Aeff>
D¢ b

A Figura 2.31 relaciona os dados experimentais com o previsto pela equacao anterior, assim

conclui-se que a equacao pode ser utilizada para comparar diferentes combustiveis [12].
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Figura 2.31-Comparacao da eficiéncia de combustao para varios tipos de combustivel [12].

2.5 Estabilidade e condicoes de operacao

No projeto de uma camara de combustdo procura-se diminuir a formacao de gases

poluentes sem comprometer o funcionamento da camara.

De uma maneira geral, as camaras de combustdo conseguem operar numa razao de
equivaléncia que se estende desde 0,5 a 3, e com um razao ar-combustivel que vai desde 40
até valores superiores a 250. Do ponto de vista da combustao, o ideal seria operar em
condicdes estequiométricas, no entanto, a formacao de gases poluente varia consoante as
condicoOes de operacao e, portanto, é necessario ponderar estes 2 fatores. Existem 2 tipos de
gases poluentes, o monodxido de carbono (CO) e o 6xido de azoto (NOx), posteriormente
tém-se ainda os hidrocarbonetos nao queimados. A Figura 2.32, Figura 2.33 e Figura 2.34
ilustram respetivamente a formacao de CO, NOx e hidrocarbonetos nao queimados em

funcdo da razao de equivaléncia.
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Figura 2.32- Emissoes de monoxido de carbono em funcao da razdo de equivaléncia, adaptado de [12].

Com base na informacdo anterior existem 2 modelos de combustdo, o modelo Lean

Premixed Prevaporize (LPP) e o modelo Rich-Burn, Quick-Quench, Lean-Burn (RQL).

No modelo LPP, o objetivo é evitar picos de temperatura de forma a ter uma mistura
homogénea que consiga operar numa razao de equivaléncia proxima do limite inferior.

Quanto menor for a margem entre uma queima estavel e o efeito blowout menor é a

formacao de NOx [12].
18
Fuel = DF 2
15k T;=573K
Py =1.27 MPa
— 14 SMD, pm
E o 30
2 12t & 70
Y o110
S 10k
S 10
8+
6 -
1 1 1 1 1 1 1 1

0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 153§ 1.2 1.3
Equivalence ratio, ¢

Figura 2.33-Emissoes de 6xido de azoto em funcao da razdo de equivaléncia [12].
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Figura 2.34-Hidrocarbonetos ndo queimados em funcgdo da razdo de equivaléncia [12].

Uma camara LPP divide-se em 3 zonas principais. A primeira regido destina-se a injecao de
combustivel e mistura com o ar, assim, recorrendo a uma mistura homogénea de baixa
razao de equivaléncia, o processo decorre a uma temperatura baixa o que evita a formacao
de NOx. Na segunda zona, a chama é estabilizada com a formacdo de uma zona de
recirculacdo, o processo de combustao é entao concluido e os produtos da combustao

prosseguem para a terceira zona que serve de zona de diluicao [40].

A principal vantagem deste tipo de combustao é que nao h formacao de carbono o que faz
com que nao haja emissao de fuligem e reduz o calor transferido para o revestimento, o que
faz com que seja mais facil arrefecer os gases quentes. Outra vantagem importante é que
para temperaturas inferiores a 1900 K, as emissées de NOx nao aumentam com o tempo de
combustao. Isto permite projetar camaras com longo tempo de combustao para minimizar
o monoéxido de carbono, os hidrocarbonetos ndo queimados e ao mesmo tempo manter as

emissoes de NOx baixas.

A principal desvantagem do LPP é que a demora na mistura e na evaporacao do combustivel

pode provocar autoignicdo em condicoes de temperatura e pressao mais elevadas [12].

No modelo RQL procura-se iniciar a combustdo com uma queima rica e aumentar
rapidamente o caudal de ar de forma a terminar na zona pobre desprezando o efeito da

regiao estequiométrica. A Figura 2.35 exemplifica este processo.
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Figura 2.35-Formacdo de 6xido de azoto em func¢do da razdao de equivaléncia para uma camara RQL [12].

A combustdo tem inicio na zona primaria com uma razao de equivaléncia entre 1,2 e 1,6, 0
que devido, a baixa temperatura e a falta de oxigénio, permite evitar a formacao de NOx. A
admissao gradual de ar que entra em contacto com os produtos de combustao provoca um
aumento da temperatura e do oxigénio, acelerando a formagao de NOx. Caso a admissao de

ar seja de forma instantanea e uniforme, as emissoes de NOx seguem a trajetoria inferior.

Para que a combustdo seja eficiente o combustivel deve ser altamente vaporizado e
distribuido uniformemente na zona rica. Para além disto, a zona priméria nao deve ter zonas
de recirculacio, ja que estas provocam um aumento das emissoes de NOx. Assim que 0s
produtos da combustao deixam a zona primaria sdo imediatamente arrefecidos de forma a
diminuir as emissoes de NOx. Caso esta etapa seja lenta, ocorre a formacao de grandes
quantidades de NOx. No entanto, a temperatura tem de ser suficientemente elevada para
queimar alguns elementos que ndo tenham sido queimados anteriormente, por isso a razao
de equivaléncia para esta zona deve estar compreendida entre 0,5 e 0,7. Por altimo, assim
que todos os requisitos forem cumpridos, o ar restante pode ser utilizado para controlar a

temperatura na saida da camara [41].

A principal vantagem deste processo é que permite que uma grande percentagem do fuel
bound nitrogen se converta em N2. A principal desvantagem é a grande formacao de

fuligem, agravado por fatores como a mistura nao uniforme ou recirculagao instavel [12].
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Capitulo 3
Caso de estudo

3.1 Dimensionamento da camara

Apobs a explicacdo dos fundamentos teoricos recorreu-se a analise aerodinamica para
dimensionar a camara. Os parametros que sao necessarios para o dimensionamento estao

apresentados na Figura 3.1.

Ly
—Lair | O Ly, L, Ls,
2 e S5 Ma gic
Ddc Ddx D\n +D>\\J Dl, Drcl’
l Magic
\ Circle
- Ldn p B t

combustor axis

Figura 3.1-Parametro geométricos de uma camara de combustdo, adaptado de [42].

Tal como ja foi referido, este trabalho teve como ponto de partida o trabalho realizado por
Priyant e Selwyn [2], por isso utilizou-se as mesmas propriedades do escoamento e a

distribuicao de caudais propostas por estes autores e presentes na Tabela 3.1 e na

Tabela 3.2.
Tabela 3.1-Propriedades do escoamento [2].
mg [kg-s™] | T3[Kl | Ps[Pa]l | rie[kg s7]
28,7103 743,352 | 2083450 0,25818
Tabela 3.2-Distribui¢do do caudal em percentagem do caudal de entrada [2].
Th3 [%] msn [%] msw [%] mdome [%] man [%] mPZ [%] mSZ [%] m'DZ [%] mcool [%]
100 20 12 8 80 20 10 10 40
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As propriedades do swirler, que se encontram na Tabela 3.3, foram estimadas com base

nos dados da Tabela 2.2.

Tabela 3.3- Parametros do swirler.

Dpyplm] | n, | t,[m] | B [graus]
0,008 10 | 0,001 45

3.1.1 Dimensoes gerais

Para iniciar o dimensionamento comecou-se por calcular a area de referéncia (Aref)

recorrendo a Equacao 2.27:

0,

2

AP3_4\" (AP5_,\ R (s TY?
ref = ( ) . (2.27)
P Qref ] 2 P3
Da Tabela 2.1 sabe-se que para uma camara anelar M;ﬂ =20e quﬂ = 0,06 logo:
3 ref

Aper = 0,0822 m?

Da Figura 3.1 sabe-se que a area de referéncia para uma camara anelar pode ser calculada

como:

T 2 Vs
Arer = Z(ZDref + Dic) - ZDIZC (3.1)

Admitindo o didmetro interno (D;.) como 0,368 m calcula-se o didmetro de referéncia

(Dref )

Dyes = 0,0610 m

A 4rea do revestimento relaciona-se com a area de referéncia pela Equacao 2.29. Assumindo
ok = 0,66 tém-se [2]:

AL = 0,664, (3.2)
A; = 0,0542 m?
A area anelar (4,,) € a diferenca entre a area de referéncia e area do revestimento (4,).
Agn = Arer — AL (3.3)
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Agyn = 0,0279 m?

O diametro do revestimento é calculado com um raciocinio semelhante ao didmetro de

referéncia.

T

T 2
A = Z(ZDL + Dic)* — 7

D2 (3.4)

D, = 0,0403m

A area de entrada (A,;) calcula-se a partir da definicao de caudal.

m
Adi = —3 (35)
pUs3
P3
= 3.6
P3 RT, (3.6)

Us = M3\/)TT3 (3.7)
Considerando M5 = 0,3 como sugerido por Lefebrvre e Ballal [12], tém-se:
U; =1619m- st
p3 =9.765 kg -m™3
Ag = 0,0179 m?

O diametro da seccao de entrada (Dy;) é dado por:

T[

n 2
Agi = Z(ZDdi + Dic)* — )

D2 (3.8)

Ddi = 0,01490 m

3.1.2 Snout

A area externa do snout (4,.) € obtida através da area anelar considerando uma fracao dos

caudais como proposto por Priyant e Selwyn [2].
Ade == Aan (39)

Age = 0,03492 m?

61



O diametro externo do snout (D, ) calcula-se da mesma forma que o diametro de referéncia.

A

4Di26 (3.10)

T 2
Age = Z(ZDde + Dic) -

Dy, = 0,02593 m
De acordo com Kothari e Dharmalingam [43], a 4rea interna do snout é dada por:

Asn _ Mgy 1

— = (3.11)
Age ms Cp

O coeficiente de descarga do snout (Cpg,) € um valor que depende da uniformizacao do
escoamento na saida do compressor. Este valor pode atingir um maximo de 1, caso o
escoamento seja completamente uniforme. Neste estudo considerou-se Cpg, = 0,65 em

concordancia com Priyant Selwyn [2]:
Ag, = 0,01075 m?

Para o diametro interno segue-se o procedimento ja descrito anteriormente.

T , T,
Ay, = Z(ZDsn + D;.)* — ZDiC (3.12)
D, = 0,09075 m
De acordo com Saboohi et al [34], o fator de perda de pressao no snout (213—5;‘) é calculado
como:
AP, A
Sn 0,252, (3.13)
CIref Asn
AP,
=191
Qref
3.1.3 Swirler
A area do swirler pode ser calculada pela Equacao (2.46).
0,5
2p3AP,
Tgy = Ps . (2.46)
K (sec ,6’) -1
S\
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Com as propriedades descritas na Tabela 3.3 conclui-se que:

Ag,, = 0,0050 m?

A area calculada na equacao anterior é a area total, por isso é necessario dividir a area
anterior pelo nimero de swirlers. Esta divisao é feita tendo em consideracao o swirl

number que se pretende obter que no caso concreto é de 0,7. Assim utilizou-se 15 swirlers
logo:

Agy =333 x 1074 m?
De seguida calcula-se o diametro do swirler sabendo que a area pode ser escrita pela
Equacao (2.47).

T
ASW = Z (DSZW - szlub) - O;Snvtv(DsW - Dhub) (247)

Com as caracteristicas da Tabela 3.3 sabe-se que:

Dy, = 0,0240 m

O fator de perda de pressdao no swirler (2’3—“9 é calculado pela Equacao (3.14), como

demonstrado por Kothari e Dharmalingam [43]:

AP, Aror\2 Ao\ Mo\ 2
W — K., [(ﬂ) (sec )% — (ﬁ) ] X ( .SW) (3.14)
Qref Asw AL mg
AP,
W = 19,9997
qref

3.1.4 Difusor
Kothari e Dharmalingam [43], concluiram que o fator de perda de pressdo no difusor

obtém-se a partir dos restantes:

APy _AP3_4 APy ARy, (3.15)
qref qref qref Qref

APaiy _ 8,0886
Qref

De seguida calcula-se o angulo do difusor i , para esse calculo Priyant e Selwyn [2] propdem

a Equacao (3.16).
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APdif

ApiP3)?

CIref ( Di 3)
_ Ap;

502,41 ADe) 13 T

Y = arctan (3.16)

¥ =31,13°

Por ultimo calcula-se o comprimento do difusor a partir dos raios da zona externa do snout

e da seccao de entrada.

Rae — Ry
Ldif = W (317)

Ldif = 0,0109 m

3.1.5 Comprimento das varias zonas

Comecando pelo célculo do comprimento do revestimento (L, ), é possivel obté-lo partindo

da Equacao (2.44).
_DL
0,05—L1In(1 — PF)
Qref
O parametro (3%) ¢ o fator de perda de pressao no revestimento e é descrito pela Equacao

(3.19) proposta por Kothari e Dharmalingam [43] :

CIref CIref CIref

AP;
Qre f

=11,911

Para este caso considerou-se o pattern factor (PF) como sendo igual a 0,25, em

concordancia com Priyant e Selwyn [2].
L, =0,2644m

. e e , . 3 oA
O comprimento da zona primaria (Lpz) ¢ assumido como 2 do diametro anelar [2].

3
Lpz = 3D, (3.20)
Ly, = 0,0302m
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Kothari e Dharmalingam [43], sugerem a Equacao (3.21) para o comprimento da zona de

diluicdo, numa camara com fator de perda de pressao de 20:
Ly, = D,(3,83 — 11,83PF + 13,4PF?) (3.21)
Ly, = 0,0689 m

O comprimento da zona secundaria(Lg,) obtém-se sabendo que a soma das 3 zonas tem de

ser igual ao comprimento do revestimento.
L, =Ly —Laz — Ly, (3.22)
Lg, = 0,1653 m
De acordo com Kothari e Dharmalingam [43], o angulo da ctpula (6,,) deve ser de 60 graus.

Partindo do angulo é possivel calcular o comprimento recorrendo a expressao seguinte

proposta por Priyant e Selwyn [2]:

D, — Dsw
Ljp =777 3.23
2 = 2tan(6,4,) (3.23)
Ly, = 0,0047 m

3.1.6 Aberturas em cada zona

Para determinar o nimero de aberturas em cada sec¢cdo combinou-se o método de Cranfield

com a Equacio (2.36) para cada zona.

m
Omax = 1;25dj]0’5 m -I-gm (2.36)
g /)

Como nao existe forma de estimar o parametro (J) considerou-se um valor de 26 para as
zonas principais como estudado por Holdemann [29], e um valor de 50 para as zonas de
arrefecimento. O valor de §,,,, foi considerado constante em todas os calculos e

corresponde a 0,4D; [42, 12].

Para o caso das aberturas na ctipula o valor de m, e de m; sdo 8 e 12 respetivamente. Assim,

8
— . 25—
0,4 % 0,0403 = 1,25d; X 26° X 20

d; = 0,0063 m
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De seguida aplicou-se o método de Cranfield, Equacao (2.41), para determinar o nimero de

aberturas e o seu didmetro final,

-0,5
15,25 (Z200)

3
Ngo = 2
9

(2.41)

O valor de (AP,) resulta da combinacdo das Equacoes (2.19), (2.20) e do fator de perda

pressdo no revestimento

U

Uyor = (2.19)
ref .03Aref
p3U;,
Grep =~ (2.20)
AP,
AP, = Grep X (3.24)
Aref

Calculando os parametros anteriores obtém-se:
Uper = 3578 m-s71
Gref = 6250 Pa
AP, = 66178 Pa
Ngo = 98

Resta ainda determinar o valor real do diametro que pode ser determinado pela Equacao

(2.42), o valor de C, = 0,65, com base no estudo feito por Kaddah [26].

_ 4
d, = — (2.42)

N

dp . = 0,0078 mm

d

Aplicando o raciocinio anterior a todas as zonas obtém-se a Tabela 3.4.
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Tabela 3.4-Propriedades das aberturas da camara de combustao.

Zona mgy[%] | (%] Aberturas Aberturas Didmetro Didmetro
principais arrefecimento principal arrefecimento
[m] [m]
Cupula 8 12 98 _ 0,0078 _
Primaria 20 20 252 864 0,0063 0,0034
Secundaria 60 10 368 740 0,0037 0,0026
Diluicao 80 10 398 784 0,0035 0,0025

Apos o célculo de todas as dimensoes apresentou-se o desenho 3D da camara de combustao
na Figura 3.2, Figura 3.3 e Figura 3.4. No desenho das aberturas, subdividiu-se cada uma

das zonas (primaéria, secundaria e diluicao) em zona principal e zona de arrefecimento. Ou

. 1 . . . . .
seja, 2 do comprimento de cada uma das zonas ficou reservado para as aberturas principais

2 . . ’
e os restantes 2, para as aberturas de arrefecimento. Considerou-se também que as

aberturas de arrefecimento sao de fila dupla, enquanto as principais sao de uma fila
singular. As aberturas principais estao aplicadas no meio de cada subzona e as aberturas de
arrefecimento estao aplicadas de forma a estarem igualmente espacadas. Para ilustrar uma
forma de provocar a queda de pressao utilizou-se desniveis com uma altura de 0,5 mm. Este

valor é apenas indicativo nao tendo sido feito nenhum estudo de forma a verificar a sua

eficacia. Os desniveis nao foram considerados para a anélise 2D.

Figura 3.2-Vista frontal sem a casca.

67




Figura 3.3-Vista lateral sem a casca.

Figura 3.4-Vista isométrica sem a casca.
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3.2 Analise numérica

Para avaliar a configuracdo proposta fez-se um estudo bidimensional utilizado o Ansys
Fluent. Ap6s o calculo das dimensoes presentes na figura desenhou-se em Solidworks uma
camara com essas dimensoOes. Para as aberturas principais considerou-se que eram
aplicadas no centro de cada zona, para as subzonas de arrefecimento, que contém mais do
que uma abertura, considerou-se uma abertura com um dobro do tamanho. Assim obteve-
se a Figura 3.5, que resume todo o processo de calculo, as dimensoes estao todas em

milimetros.

264,40

3 _3.70 5,20 3.50 5.0
T T ﬁ
G k _l. )
A
P nrrn \
o < — =
& o —a . o .
8 =\ E=3 3 S| = 8
8 , s —
10,91

Figura 3.5-Desenho 2D da camara de combustdo.

De forma que se conseguisse obter resultados, houve necessidade de reduzir o modelo
anteior apenas ao interior da camara, que esté representado na Figura 3.6. As designacoes
que se encontram na figura sdo o nome das condicoes de fronteira. As siglas de 3 letras

encontram-se esquematizadas na Tabela 3.5

Tabela 3.5-Legenda das condicgoes de fronteira com 3 letras.

(p)-priméria ou (s)-secundério ou (d)-diluicao
(m)-main ou (c)-cool
(s)-superior ou (i)-inferior

oltalte
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Figura 3.6-Condicoes de fronteira.

Apo6s o desenho segue-se a criacdo da mesh para formar os elementos finitos. Na Tabela 3.6

estao apresentadas as principais definicoes da mesh.

Tabela 3.6-Defini¢bes da mesh.

Defaults
Element Order Linear
Element size 3mm

Sizing

Mesh Defeaturing Yes
Capture Curvature Yes
Capture Proximity Yes

Inflation
Inflation Option Smooth Transition
Transition Ratio 0,272
Maximum Layers 2
Growth Rate 1,2
Inflation Algorithm Pre

Com as propriedades anteriores obtém-se a mesh representada na Figura 3.7.

70



000 5,00 30,00 (mm)
j

Figura 3.7-Representac¢ao da mesh utilizada.

Apoés a definicdo da mesh implementou-se no Ansys Fluent o procedimento descrito na

Tabela 3.7
Tabela 3.7-Procedimento no Ansys Fluent.
General
Type Pressure-based
Velocity Formulation Absolute
Time Steady
2D Space Axisymmetric
Models
Energy On
Viscous SST k-omega
Species Species Transport
Reactions Volumetric
Options Difussion Energy
Source
Mixture-properties Kerosene-air
Turb}llent chpmistry Eddy-Dissipation
Interaction
Methods
Scheme Coupled
Flux type Rhie-Chow:distance based
Gradient Least Squares Cell Based
[Pressure;Energy] Second Order Upwind
Pseudo Transient _
Residuals
Absolute criteria 1076
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Tabela 3.7-Procedimento no Ansys Fluent(continuacdo).

Boundary Conditions
Inlet (todos menos o combustivel) Momentum
Mass flow specification Mass flow rate
method
Direction Specification Normal to Boundary
method Layer
Turbulence
Specification method Intensity and viscosity
ratio
Turbulent Intensity 5%
Turbulent 'viscosity 10
ratio
Thermal
753 K
Species[fracdo molar]
CizHp3 0, €O, H,0
1076 0,21 107¢ 1
Inlet(fuel) Momentum(igual ao anterior)
Thermal
300K
Species[fracdes molares]
CizHp3 0, €O, H,0
1 0 0 0
Outlet Momentum
Mass flow specification Mass flow rate
method
Mass flow rate 28,95[kg - s71]
Initialization
Hybrid Initialization _

Run calculations

Number of iterations

500

A distribui¢io de caudais encontra-se na tabela Tabela 3.8.

Tabela 3.8- Caudal em cada zona de fronteira.

Sms, scs, smi, sci, dms, dcs, | pms, pcs, pmi, pci | Dome_s, dome_i | Swirler Fuel Outlet
dmi, dci
[kg - s~ [kg-s~] [kg-s~] [kg-s™'] | [kg-s™'] | [kg-s7']
1,43 2,87 1,14 3,44 0,25 28,95
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Uma vez implementado o procedimento anterior obteve-se os resultados de velocidade,
pressdo absoluta e temperatura absoluta respetivamente, e apresentados na Figura 3.8,

Figura 3.9 e Figura 3.10.

contour-1
Velocity Magnituc
1.84e+02

1.66e+02
1.48e+02
1.29e+02
1.11e+02
9.22e+01
7.38e+01
553e+01
3.69e+01

1.84e+01

0.00e+00
[oa]

Figura 3.8-Distribuicdo de velocidade ao longo do interior da camara.

contour-2
Absolute Pressure
2.08e+06

2.08e+06
2.07e+06
2.06e+06

L

2.05e+0
2.05e+0
2.04e+0
2.03e+0
2.03e+06

2.02e+06

2.01e+06
[Pa]

Figura 3.9-Distribuicdo de pressao absoluta ao longo do interior da camara.

contour-1
Total Temperature
253e+03

2.36e+03
2.18e+03
2.00e+03
1.82e+03
1.64e+03
1.47e+03
1.29e+03
1.11e+03
9.31e+02

7536402
[K]

Figura 3.10-Distribuicdo de temperatura total ao longo do interior da cimara.
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3.3 Analise de resultados

Para analisar os resultados comparou-se o que foi obtido neste trabalho com o que foi obtido
por Priyant e Selwyn [2] e que se encontra representado na Figura 3.11, Figura 3.12 e Figura
3.13.

Figura 3.11- Representacdo da velocidade na cimara de combustdo no trabalho de Priyant e Selwyn [2].

Figura 3.12-Representagdo da pressdo absoluta na camara de combustao no trabalho de Priyant e Selwyn

[2].

Figura 3.13-Representac¢do da temperatura total na camara de combustao no trabalho de Priyant e Selwyn

[2].
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Comecando por comparar os valores de velocidade que se encontram na Figura 3.8 e Figura
3.11, observa-se que apesar da distribuicao ser diferente, os valores na saida da cdmara sao
relativamente proximos, sendo de 185 m - s~ neste trabalho, e 173 m - s~1 no trabalho de
Priyant e Selwyn [2]. Analisando agora a zona de combustiao priméria da Figura 3.8,
verifica-se que a velocidade na regido definida pela capula, swirler e abertura principal, esta
compreendida entre aproximadamente 20 m- s~ e 50 m- s~ 1. Este valor estd dentro do

intervalo previsto por Crocker et al e Lefebvre e Ballal [44, 12].

Ao comparar os valores de pressdo absoluta presentes, na Figura 3.9 e na Figura 3.12,
verifica-se que o valor maximo e minimo de pressao obtidos neste trabalho sao
2,08 x 10° Pa e 2,01 x 10° Pa respetivamente, calculando a perda de pressio no
revestimento obtém-se 0,0348. De acordo com Kothari e Dharmaligan [43] a perda de
pressao no revestimento representa entre 60% a 70% da perda de pressao total. Portanto
considerando o pior cenario com 60%, obtém-se uma perda de pressao total de 0,058 . Ja
no trabalho de Priyant e Selwyn [2], o valor méximo e minimo é de 2,094 x 10° Pa e
1,953 x 10° Pa respetivamente, resultando numa perda de pressdo total de 0,072. Os
valores de perda de pressao total deveram ser inferiores a 0,060, portanto, concluisse que
houve uma melhoria neste parametro. Observando agora a distribuicao, verifica-se que a
perda de pressao ocorre na localizacao das entradas de ar, mas por motivos de escala essa

visualizac@o nao é tao clara no trabalho de Priyant e Selwyn.

O dltimo resultado a ser analisado sdo os valores de temperatura total presentes na Figura
3.10 e na Figura 3.13. Tendo em conta, mais uma vez, que a distribuicdo de temperatura é
diferente observa-se que neste trabalho o valor minimo é de 753 K, o valor maximo é de
2534 K, e o valor na saida da cimara é aproximadamente 1600 K. No trabalho de Priyant e
Selwyn [2] o valor minimo é de 286 K, o valor maximo é de 2583 K, e o valor maximo na
saida da camara é de aproximadamente 1600 K. Conclui-se, portanto, que a excecao do
valor minimo, os restantes valores de interesse sdo muito préximos. Em relacao a
discrepancia de valores minimos pensa-se que possa ser um problema do software, uma vez
que no grafico de temperatura estatica o valor minimo é de 300 K, que corresponde a
temperatura de entrada do combustivel. Como se pode verificar pela Figura 3.8 a velocidade
na regiao de entrada do combustivel é reduzida, pelo que a temperatura total devera ser um

valor proximo de 300 K.

De uma maneira geral, as diferencas na distribuicao de velocidade, pressao absoluta e
temperatura absoluta podem ser explicadas devido a utilizacdo completa da seccao
transversal camara, diferente localizacao das entradas de ar, ao seu formato e namero, bem
como o facto de andlise realizada por Priyant e Sewlwy [2] ndo ter sido axissimétrica.
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Capitulo 4
Conclusoes e trabalhos futuros

4.1 Conclusoes

A realizacdo deste trabalho teve como objetivo o projeto de uma camara de combustao
anelar para um motor turbofan. O ponto de partida foram as condicoes de pressao,
temperatura e caudal na saida do compressor. Além do projeto tedrico, pretendeu-se validar
a configuracdo proposta através de uma simulacao 2D utilizando o Ansys Fluent. Este
trabalho inspirou-se na configuracdo proposta por Priyant e Selwyn [2], e procurou-se

melhora-la com o objetivo de reduzir a sua perda de pressao.

No estado da arte apresentou-se os fundamentos de um motor turbofan e uma breve
descricao dos seus componentes, explorando de forma mais aprofundada os tipos e as
propriedades das camaras de combustdo. Em seguida expos-se a informacdo sobre os
difusores e a metodologia aerodinamica para dimensionar a geometria da camara, bem
como o swirler e as aberturas. Para além do que ja foi referido, foram feitas breves

referéncias a alguns modelos de combustao e a emissao de gases poluentes.

No caso de estudo implementou-se a metodologia descrita por Lefebre e Ballal [12] e
Kothari e Dharmalingam [43], calculando todas as dimensoes necessarias para construir o
modelo tridimensional da cAmara de combustao. Para a construcao do modelo, definiu-se a
espessura do desnivel para as entradas de ar como sendo 0,5 mm e considerou-se que as

zonas de arrefecimento continham uma fila dupla de aberturas.

Para validar a configuracao obtida realizou-se uma simula¢ao 2D contendo apenas a parte
interior da camara, devido a problemas em conseguir simular a cAimara na sua totalidade, e
obteve-se a distribuicao de velocidade, pressao absoluta e temperatura total. Em seguida
comparou-se esses resultados com o obtido por Priyant e Selwyn [2] e concluiu-se que
houve uma melhoria significativa na perda de pressao total, que é de 0,058. Para além da
perda de pressao total, os valores de velocidade na saida e temperatura total na saida

1 e 1600 K, respetivamente. Com base na

estavam dentro do esperado, sendo 185m-s~
simulacao realizada é possivel concluir que a configuracao proposta apresenta resultados
promissores, existindo ainda a possibilidade de a perda de pressao total ser inferior ao
obtido. Isto acontece caso a perda de pressao nas outras seccoes da camara represente

menos de 40% da perda de pressao total, valor que foi assumido.
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4.2 Trabalhos futuros

Como trabalho futuro propoe-se o dimensionamento dos desniveis das entradas de ar, de
forma que se conseguia admitir o caudal de ar pretendido. Uma vez dimensionados os
desniveis, sera possivel simular a cimara completa em 2D e posteriormente em 3D. Para
além da parte aerodindmica é também necessario estudar a camara do ponto de vista da
combustio, nomeadamente a emissao de gases poluentes e a eficiéncia da combustao. Por
altimo, seria necessario estudar do ponto de vista estrutural, com o dimensionamento da
espessura e a escolha dos materiais adequados para suportar as tensoes e os efeitos térmicos
resultantes da combustdo. Este é um passo importante para garantir a durabilidade e

integridade da camara ao longo do tempo de operacao.
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