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Resumo

O presente trabalho foca-se no projeto de uma camara de combustdo para um motor
turbohélice de reduzidas dimensoes para ser aplicado num UAV capaz de operar com a
missao de vigilancia, bem como na simulacdo do desempenho da respetiva camara.
Dados os requisitos propostos, a configuracao adequada para atender aos requisitos de
tamanho é a camara de combustdo anelar. No projeto de camaras de combustio
destaca-se a analise de varios parametros, nomeadamente o diametro de referéncia, os
comprimentos das zonas primarias, secundaria e de diluicdo, da distribuicao de ar
nessas zonas, o dimensionamento do difusor, swirler e orificios de admissao de ar.
Para a obtencdo destes calculos teve-se em consideracdo as condic¢Oes iniciais de
projeto. Neste sentido, desenvolveu-se um modelo numérico para calcular as
dimensoes geométricas da camara de combustdo com auxilio de um programa em
MATLAB. Ap6s a geometria da camara ficar definida, construiu-se um modelo
tridimensional da camara de combustao utilizando o software SOLIDWORKS, de modo
a ser possivel efetuar posterior analise do desempenho da camara de combustao com
base na Dinamica de Fluidos Computacional (CFD). A modelacdo via CFD possibilita a
andlise do escoamento ao longo da cAmara de combustao tendo em conta os efeitos da
viscosidade e turbuléncia, recorrendo-se a modelos de turbuléncia. O software utilizado
foi o ANSYS Fluent 2020 R2, para resolver numericamente o escoamento turbulento
optando-se por utilizar o método RANS, e como modelo de turbuléncia optou-se pelo
k — e standard. O combustivel utilizado foi o kerosene (CyH,,), sendo que os
parametros analisados nas simulagdes numéricas foram o perfil de temperaturas ao
longo da cAmara e a saida da camara de combustao, a distribui¢io da fragdo massica do
combustivel, CO,, NOy e CO. Os resultados obtidos demonstram concordancia com a
literatura, nomeadamente a nivel da distribuicao de temperaturas ao longo da camara
com destaque para a temperatura maxima na camara se verificar na zona primaria
atingindo cerca de 2086 K e registando-se um decréscimo da temperatura ao longo da
camara, sendo a temperatura a saida da camara de aproximadamente 1400 K.
Relativamente as emissoes produzidas pela camara de combustao projetada, a
formacao dos poluentes decorreu dentro das zonas estipuladas para existir uma
reducao dos poluentes emitidos. Tal, denota a possibilidade de compreender o
comportamento do escoamento dentro da camara de combustdo, bem como a

viabilidade da camara de combustado projetada ser aplicada em UAVs.
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Abstract

The present work focuses on a combustion chamber design for a small turboprop
engine to be implemented in a UAV capable of operating with a surveillance mission,
besides simulating the performance of the respective chamber. Considering the
proposed requirements, an annular combustion chamber is the appropriate
configuration to meet the size requirements. The combustion chamber design involves
analysing various parameters, including the reference diameter, the lengths of the
primary, secondary and dilution zones, the distribution of air in these zones, the sizing
of the diffuser, swirler and air intake holes. The initial design conditions were
considered when making these calculations. A numerical model was developed to
calculate the geometric dimensions of the combustion chamber using MATLAB. After
defining the geometry of the combustion chamber, a three-dimensional model of the
combustion chamber was created using SOLIDWORKS, to subsequently analyse the
performance of the combustion chamber using Computational Fluid Dynamics (CFD).
CFD modelling enables analysing the flow through the combustion chamber,
considering the effects of viscosity and turbulence, using turbulence models. The
software used to solve the turbulent flow numerically was ANSYS Fluent 2020 R2,
using the RANS method and the standard k-e turbulence model. The fuel used was
kerosene (C,oH,;), and the parameters analysed in the numerical simulations were the
temperature profile along the chamber, temperature at the exit of the combustion
chamber, the distribution of the fuel mass fraction, CO,, NOy and CO. The results
obtained are in accordance with the published literature, in terms of the distribution of
temperatures throughout the chamber, with the maximum temperature in the chamber
being in the primary zone, reaching around 2086 K, and with a decrease in temperature
throughout the chamber, with the temperature at the exit of the chamber being
approximately 1400 K. Regarding the emissions produced by the designed combustion
chamber, the formation of pollutants happened within the zones stipulated for there to
be a reduction in the emissions of pollutants. This result shows that it is possible to
understand the behaviour of the flow inside the combustion chamber, as well as the

feasibility of the designed combustion chamber applying to UAVs.
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Capitulo 1

Introducao

Primeiramente, neste capitulo serd apresentado um enquadramento relativo a veiculos nao
tripulados e o perfil de missao desejado para os mesmos, o que permitira o projeto da cimara de
combustao de reduzidas dimensdes. Posteriormente, sdo apresentados os principais objetivos do

presente trabalho e a respetiva organizacio da dissertacao.

1.1 Enquadramento e Motivacao

O termo drone surge recorrentemente no dia a dia como uma definicao generalizada relativa a
um tipo de sistema de aeronave nao tripulada. Contudo, ha uma variedade de conceitos,
nomeadamente UAS (Unmaneed Aerial System), UAV (Unmanned Aerial Vehicle), RPV
(Remotely Piloted Vehicle) e APV (Automatically Piloted Vehicle), entre outros que auxiliam na

compreensao e promocao adequada desta tecnologia.

O sistema de aeronave ndo tripulada, UAS, abrange tudo o que é necessario para operar o
sistema, isto é, inclui o proprio veiculo nao tripulado, acompanhado do equipamento necessario
para o controlar a distancia (unidade de controlo). Deste modo, engloba a estacao de controlo
terrestre (ou estacdo piloto remoto), o GPS (Global Positioning System), os sistemas de
transmissao, a cAmara e todo o software. Este equipamento é controlado pelo piloto remoto,
que é a pessoa no solo que opera o mencionado veiculo a distdncia com a competéncia
adequada, podendo ele préprio ser um operador de UAS singular ou operar no seio de um

operador de UAS coletivo.

Por sua vez, e, de acordo com o Departamento da Defesa e Comité da AIAA (American Institute
of Aeronautics and Astronautics) (Cox et al., 2006), o veiculo aéreo nao tripulado, UAV, é
definido como sendo um veiculo aéreo monitorizado que é projetado ou modificado para nao
transportar um operador/piloto humano, utiliza for¢as aerodinamicas para fornecer sustentagio
a aeronave, pode voar autonomamente ou ser pilotado remotamente, pode ser dispenséavel ou

recuperavel e pode transportar uma ou varias cargas tteis.

Deste modo, o termo UAV inclui veiculos aéreos nao tripulados que sao tanto pilotados a
distancia (RPV) como automaticamente pilotados (APV). O Veiculo Pilotado a Distancia (RPV)
corresponde a um veiculo aéreo nao tripulado controlado por uma pessoa a partir de um local
distante através de uma ligacdo de comunicacbes, sendo normalmente concebido para ser
recuperavel. Por outro lado, o Veiculo Pilotado Autonomamente (APV) é um veiculo aéreo
controlado por instru¢ées armazenadas a bordo do veiculo e executado automaticamente

(Granshaw, 2018).



A Figura 1. 1 resume as vérias ligacoes entre as definicoes apresentadas anteriormente.

Sistema de Aeronave
Nio tripulada (UAS)

N Veiculo Aéreo Nao Estacdo de Controlo
Comunicacoes Tripulado (UAV) Remoto

Veiculo Aéreo Veiculo Aéreo
Controlado Controlado
Autonomante (APV) Remotamente (RPA)

Figura 1. 1. Esquema de um Sistema Aéreo Nao Tripulado (adpatado de (Granshaw, 2018)).

Inicialmente os UAVs foram projetados para aplicacoes militares. A medida que esta tecnologia
foi desenvolvida surgiram novas aplicaces, tais como fotografia aérea, vigilancia e
reconhecimento de terrenos, entre outros. Neste momento, o potencial da expansao de mercado
visa ser mais amplo para aplicagoes civis. Contudo, as principais limitacGes sao a falta de uma
autoridade central e a auséncia de legislacdo e regulamentos para voo seguro no espago aéreo

integrado.

Neste sentido e, segundo a avaliacao da capacidade do UAV civil realizada pela NASA, os UAV
com aplicagbes civis sdo categorizados em trés aplicacoes: Observacdo da Terra, Ordenamento

Territorial e Gestdo Comercial, e Seguranca Interna.

Para cada aplicacdo de UAV, Marcellan (Marcellan, 2015) definiu valores para o alcance e a
autonomia em quatro classificacoes (curto, médio, longo e extra longo). Por outro lado, para a

altitude e a velocidade definiu trés classificacoes (baixa, média e alta), como se pode observar

Tabela 1. 1. e Tabela 1. 2.

Tabela 1. 1. Valores de requisitos por Tabela 1. 2. Valores de requisitos por
definiciio relativos ao alcance e autonomia. definicdo relativos a altitude e velocidade.
Alcance Autonomia Altitude Velocidade
[km] [horas] [metros] [km/h]
Curto 0-70 0-3 Baixa 0-3000 0- 100
Médio 70 - 500 3-12 Média 3000- 5000 100 - 350
Longo 500 - 20000 12 - 48 Alta 5000- 20000 > 350

Extra longo > 20 000 > 48




Tendo em conta a classificacdo definida anteriormente, Marcellan apresentou para as varias
aplicacOes civis, os requisitos necessarios que os UAVs necessitam para desempenhar a missao
desejada. Tal é evidenciado nas tabelas que se encontram no Anexo A (Tabela A. 1, Tabela A. 2,
Tabela A. 3).

Os parametros para a configuracdo da microturbina tém de ser escolhidos baseados na misséo
desempenhada pelo UAV. No presente trabalho, as aplicagoes civis consideradas para o UAV
serdo de vigilancia, pelo que foi efetuada uma recolha de dados relativa a UAVs com este tipo de

missao (Tabela 1.3).

Tabela 1. 3. Dados de UAVs com missao de vigilancia.

Altitude Carga

Autonomia Alcance Massa

UAV Maxima  Util Aplicacio
h km k
[h] [km] [m] [kgl [kgl
Reconhecimento
AEROSONDE 14 140 46 9,1 - do Terreno
Fotografia Aérea
Vigilancia,
Penguin C Mapeamento,
20 100 5000 53 23 Agricultura
UAS 5 .
Inspecao, Busca
e Salvamento
AR-3ooo 20 7,5 9,5
RPAS ) ’ Vigilancia
FT-ALTEA 5 - - - 80 Vigilancia
Vigilancia,
Fotografia,
Condor 4 - 5182 15 37,5 Mapeamento}
Transporte de
Carga
Vigilancia,
FALCON 10,8 10 5000 20 - Fotografia,
Mapeamento
GREYHOUND 20 - 6 096 30 60 Vigilancia
Bayraktar Vigilancia,
27 150 8 229,6 150 700 Reconhecimento
TB2 do Terreno
. Vigilancia,
Orbiter 2 4 100 - 1,5 10,3 Reconhecimento
do Terreno
Vigilancia,
LUNA NG 12 100 5000 - 90 Reconhecimento
do Terreno
S 24 1000 7 625 250 1250 Missdes da
Forca Aérea
Harfang Francesa




Assim, efetuando uma comparacao entre a classificacdo estabelecida por (Marcellan, 2015)
(Tabela 1. 1 e Tabela 1. 2) e os dados recolhidos (Tabela 1. 3) é possivel afirmar que o UAV, cujo
proposito é vigilancia, tera de ter um alcance curto a médio (0 - 500 km), uma autonomia média
a longa (3- 48 h), uma altitude baixa a média (0- 5000 m) e uma velocidade reduzida
(0 - 100 km/h).

Analisando os parametros necessarios para o desempenho das missdes de vigilancia, os

parametros escolhidos, no presente trabalho, sdo os indicados na Tabela 1. 4.

Tabela 1. 4. Parametros definidos para o desempenho de missdo proposto.

Parametros Valor definido Unidades
Alcance 100 km
Velocidade de cruzeiro 100 km/h
Altitude 5000 m
Payload 5— 25 kg

Dado que se trata de um UAV com o objetivo de vigilancia, o perfil de missdo pode ser
desempenhado em duas formas. Relativamente ao perfil da missdo de cruzeiro simples
(Figura 1. 2), este tem como objetivo atingir e permanecer ao longo do tempo de vigilancia na

altitude de cruzeiro, quando o desempenho da missao é possivel nesta altitude.

Por sua vez, quando nao é possivel desempenhar a missao na altitude de cruzeiro, o perfil de
missao tera de ser como é mostrado na Figura 1. 3. Este consiste em realizar o cruzeiro até ao
local desejado e, posteriormente, baixar para a altitude necessaria para o correto desempenho

da missao.

cruzeiro

descolagem aterragem

Figura 1. 2. Perfil de Missdo: Cruzeiro Simples.
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Figura 1. 3. Perfil de Missao: Cruzeiro e Vigilancia.

1.2 Objetivos da Dissertacao

O objetivo primério do presente trabalho é projetar e estimar o desempenho de uma cadmara de
combustido para um motor turbohélice de reduzidas dimens6es para ser aplicado num UAV.

Para atingir o objetivo primario, os seguintes objetivos secundérios sdo propostos:

1. Compreender o funcionamento de motores turbohélice e de cimaras de combustao
anelares;

2. Selecionar a variante do motor turbohélice e da camara de combustao, realizar o projeto
da camara de combustao;

3. Simular o desempenho da cimara de combustao e estimar os valores de temperatura e

emissoes.

1.3 Organizacao da Dissertacao

O trabalho apresentado nesta dissertacdo encontra-se divido em 6 capitulos. O Capitulo 1
apresenta a motivacdo e os objetivos da dissertacdo e adicionalmente providencia um
enquadramento relativo a aeronaves nao tripuladas e as suas aplica¢oes, bem como o perfil de

missao definido para o projeto da camara de combustao.

O Capitulo 2 providencia o estado de arte relativo aos motores turbohélice e os componentes
que os constituem. Posteriormente sdo apresentadas as diversas cdmaras de combustdo

existentes e as suas particularidades.

O Capitulo 3 descreve a metodologia utilizada para o dimensionamento da camara de
combustdo. Em primeiro lugar, é apresentado o modelo desenvolvido para o calculo das
dimensoes da cAmara de combustao. E, de seguida, sdo apresentadas as medidas obtidas, bem

como os respetivos desenhos técnicos.

O Capitulo 4 providencia os fundamentos tedricos necessarios para a formulagdo e

compreensao dos modelos numéricos associados ao estudo de camaras de combustao.



O Capitulo 5 apresenta os resultados e a discussao.

Finalmente, o Capitulo 6 providencia as observacées finais mostrando o que foi alcangado com

o presente trabalho. A par disso, sdo apresentados os trabalhos futuros.



Capitulo 2

Estado de Arte

O presente capitulo é focalizado na revisao bibliografica de turbinas a gas, mais concretamente
nos motores turbohélice. Neste sentido, sdo indicados os diversos constituintes deste tipo de
motores, destacando-se principalmente o estudo de camaras de combustdo anelares.
Posteriormente, recorre-se a termodinamica de modo a facilitar a compreensao e anélise do
funcionamento de uma turbina a gas. Por fim, apresentam-se conceitos relativos a combustao,

bem como os principais processos de formacio de poluentes.

2.1 Turbinas a Gas

A turbina a gas é o motor indicado quando os pontos fulcrais sdo o tempo do desenvolvimento
do motor, custos de manutencdo e de combustivel. Os custos de manutencdo e capital das
turbinas a gas sdo dos mais reduzidos dentro das principais categorias de motores. A sua maior
desvantagem prende-se pelas elevadas perdas térmicas, contudo este problema vem sendo

ultrapassado pelas novas geragoes de motores (Boyce, 2011).

Logo apo6s os turbojatos estarem operacionais e serem utilizados na aviacdo civil, foram
desenvolvidos os motores turbohélice. Estes sdo constituidos principalmente por duas partes, o
motor principal e a hélice. O funcionamento baseia-se na turbina a gas que aciona a hélice. O
motor turbohélice produz tragdo através da hélice e dos gases de escape. A propulsiao
desenvolvida pela hélice acumula quase 85 % da tracao total, ao passo que os restantes 15 % sdo
produzidos pelos gases de escape. A caixa redutora permite que a turbina acione a hélice a uma
velocidade reduzida para evitar possiveis ondas de choque e separacdo do escoamento na ponta
da hélice. Os motores turbohélice sao mais eficientes do que outros motores quando voam a

altitudes inferiores a 9000 metros e a velocidades inferiores a 650 — 725 km/h.
As principais vantagens dos motores turbohélices sdo:

i.  Os motores turbohélice tém uma eficiéncia de combustivel elevada, maior até que os
motores Turbofan para velocidades mais baixas. Este facto deve-se a diminuta
quantidade de combustivel que é queimada dentro do motor. Como tal, estes motores

podem criar uma quantidade elevada de tracdo com um consumo reduzido de

combustivel.
ii.  Os motores turbohélice podem ser aplicados em descolagens e aterragens verticais.
iii.  Os motores supracitados tém uma elevada tracao a descolagem que possibilita que a

aeronave descole em pistas curtas.
iv.  Em voos com velocidades até 650 km/h estes motores possuem uma elevada eficiéncia

propulsiva, quando comparados com motores turbojato e turbofan.



No entanto, acresce indicar as desvantagens relativas aos motores turbohélice, nomeadamente:

i.  Oruido e a vibragdo produzida pela hélice sao um inconveniente significativo.
ii. Os motores turbohélice sao limitados a voos subsbnicos (até 650 km/h) e a baixas
altitudes (abaixo de 9100 m)
iii. A hélice, a caixa redutora e o mecanismo de passo varidvel contribuem para um
aumento do peso do motor, portanto os motores turbohélice podem ser 1,5 vezes mais

pesados que os motores turbojato convencionais com as mesmas dimensdes.

2.1.1 Constituicao dos Motores Turbohélice

Os motores turbohélices sao constituidos por diversos componentes, tais como hélice, caixa
redutora, compressor, caimara de combustao e bocal. A Figura 2. 1 mostra esquematicamente os
componentes anteriormente mencionados. De seguida, serd abordado cada componente

individualmente.
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Compressor Bocal
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Figura 2. 1. Constituintes de um motor turbohélice (adaptado de El-Sayed, 2017).

2.1.1.1 Hélice

Diversas aeronaves utilizam hélices para produzir tracio. No caso dos motores a pistao, a hélice
produz 100% da tracdo, enquanto nos motores turbohélice esta é responsavel por 80 - 90% da
tracdo, sendo que a restante tracdo é proveniente dos gases de escape. Deste modo, a hélice
produz tracdo convertendo o movimento rotativo do motor em tracdo. As hélices podem ser

classificadas como passo fixo ou passo variavel (El-Sayed, 2017).

2.1.1.2 Caixa redutora

A caixa redutora pode estar instalada entre o compressor e a hélice, & semelhanca do que se
pode observar na Figura 2. 2, ao passo que noutras tipologias de motor turbohélice esta pode
encontrar-se instalada entre a turbina e a hélice. A caixa redutora é responsavel por reduzir a
velocidade de rotacdo da hélice. Destacam-se duas razoes pelas quais esta reducao de velocidade

é necessaria. Um dos motivos prende-se com o facto de durante a rotacdo das pas da hélice



surgir uma elevada forca centrifuga. Estas pas estao fixas ao cubo da hélice numa configuracao
de ponta fixa em cantiléver. Consequentemente, a forca centrifuga gera uma elevada tensao de
tracdo na raiz da lamina. As limitacGes de tensdo exigem que a hélice gire a uma velocidade
reduzida comparada com a velocidade da turbina. Nenhuma hélice consegue resistir a forca de
tracdo, quando esta gira 8 mesma velocidade da turbina. O segundo motivo a mencionar é que
devido a rotacdo da hélice, a velocidade relativa na ponta da hélice pode aproximar-se da
velocidade do som. O efeito de compressibilidade quando se aproxima da velocidade do som
limita o projeto das hélices. A velocidades no maximo de 770 km/h em regime subsonico (M >
0,7), as pontas das hélices podem aproximar-se das velocidades supersonicas. Caso isto
aconteca, o escoamento pode separar-se e podem formar-se ondas de choque.
Consequentemente, o desempenho do motor turbohélice deteriora-se devido a diminuigao da

eficiéncia da hélice e do caudal de ar para o motor (El-Sayed, 2017).

2.1.1.3 Compressor

O compressor tem a funcio de comprimir o ar precedente da hélice, em areas gradualmente
menores, resultando um aumento de temperatura e pressao (Oliveira, 2016). Existem dois tipos
de compressores que podem ser utilizados em turbinas a gis, nomeadamente os compressores
axiais e os centrifugos. O compressor centrifugo direciona o escoamento radialmente
relativamente ao eixo longitudinal, enquanto o compressor axial conduz o escoamento
paralelamente ao eixo rotacional (Fontes, 2020). Em funcio das carateristicas exigidas para o
dimensionamento do motor, existem varias configuracoes que podem ser aplicadas, tais como

combinacdo de um compressor axial com um compressor centrifugo.

2.1.1.4 Camara de Combustiao

O objetivo da cAmara de combustio é converter a energia quimica proveniente do combustivel
em energia cinética. Esta energia cinética é utilizada pela turbina para produzir a energia
necessaria para acionar o compressor e a hélice. Sendo a cdmara de combustao um ponto fulcral

no presente trabalho, este sera aprofundado na Secc¢ao 2.2.

2.1.1.5 Turbina

A funcio da turbina é fornecer a poténcia para acionar o compressor e a hélice. Esta poténcia é
gerada através dos gases quentes resultantes do processo de combustao, sendo que estes
aceleram até préoximo da velocidade do som, devido aos difusores da cimara de combustao.
Simultaneamente, o escoamento proveniente da cAmara de combustao é direcionado no sentido
da rotacdo das pas da turbina. Durante a expansdo dos gases, a energia é absorvida pelas pas
originando a rotagdo da turbina, fornecendo assim a poténcia necessaria para acionar o

compressor e a hélice.

2.1.1.6 Bocal
A principal funcdo de um bocal é emitir os gases quentes para a atmosfera e proporcionar

tracdo. No caso dos motores turbohélices, a tracao produzida pelo bocal é bastante reduzida,



uma vez que a maior parte da poténcia é absorvida pela turbina para acionar a hélice e o

COMPpressor.

2.2 Camaras de Combustao

As camaras de combustido de turbinas a gas tém de satisfazer determinados requisitos, cuja
importancia relativa varia de acordo com a especificidade da aplicacdo que lhe for empregue.

Assim, destacam-se os seguintes requisitos transversais (Lefebvre & Ballal, 2010):

i.  Eficiéncia de combustio elevada;
ii.  Ignicdo fiavel em condic¢bes adversas;
1ii. Estabilidade de chama consideravel;
iv.  Reduzidas quedas de pressao;
v.  Distribuicao radial uniforme da temperatura a saida da cAmara de combustao,
de forma a maximizar a vida das pas da turbina;
vi.  Reduzidas emissbes de particulas e outros poluentes;

vii.  VariacGes de pressdo limitadas e instabilidades resultantes do processo de

combustao;
viii. = Tamanho e formato compativeis com o restante projeto da turbina;
ix.  Custo reduzido e facilidade de producao;
X. Durabilidade;
xi. Facil manutencgao;
xii.  Capacidade de operar com varios combustiveis.

Os requisitos de maior relevincia sao o reduzido consumo de combustivel e emissoes de
poluentes. Contudo, acresce indicar que dependendo da area de aplicagbes de turbinas, ha
determinados requisitos que possuem maior importancia que outros. No caso particular dos
motores de aeronaves, o tamanho e o peso sao fatores de relevo a acrescer aos fatores anteriores.
Por sua vez, nos motores industriais, fatores como a vida 1til e a versatilidade nos combustiveis

a serem utilizados ganham maior destaque (Lefebvre & Ballal, 2010).

2.2.1 Classificacao das Camaras de Combustao

De modo geral, as cimaras de combustao sao classificadas de acordo com a sua geometria. Os
trés principais modelos sdo: camara anelar, tubular e tubo-anelar. A escolha do tipo de camara
varia de acordo com os parametros do projeto do motor e depende da eficiéncia do
aproveitamento do espaco disponivel (Lefebvre & Ballal, 2010). As cimaras de combustao mais

comuns sao do tipo tubular e anelar.

Uma camara tubular (can) é composta por um liner cilindrico montado concentricamente
dentro de um revestimento (casing) cilindrico externo. O motor pode ser constituido por varias
camaras tubulares distribuidas em torno do eixo da turbina. Este tipo de cAmara de combustao

foi utilizado nos primeiros motores a jato, podendo conter entre 6 a 16 camaras (Lefebvre &
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Ballal, 2010). Como vantagens realcam-se o custo e tempo reduzidos para a sua concecao, assim
como uma integridade estrutural superior comparativamente as restantes configuracoes.
Contudo, esta configuracdo tem uma aplicabilidade limitada no ramo aeronéutico, devido ao
comprimento e peso elevado deste tipo de motor, pelo que é utilizada em aplicagdes industriais

(Nascimento, 2015).

As camaras anelares sao constituidas por um liner anelar disposto concentricamente dentro de
um casing anelar. Esta configuracao pode ser considerada a forma ideal de cdmara em relacao
as restantes configuragoes, uma vez que o seu layout resulta numa unidade compacta, isto é, de
menor dimensio, e cujas perdas de pressao sdo reduzidas. Todavia, apresenta elevados esforcos
de flexao no casing, bem como uma elevada complexidade de desenvolvimento, o que conduz a

custos mais elevados (Lefebvre & Ballal, 2010).

Por sua vez, a cAmara tubo-anelar (can-anelar) apresenta-se como uma configuragio
intermédia das duas configuracOes anteriores, uma vez que combina carateristicas de ambas as
camaras. A sua geometria contém um conjunto de liners tubulares dispostos em torno do eixo
da turbina de modo equidistante, dentro de um dnico casing anelar. Deste modo, combina as
principais vantagens de ambas as camaras, tais como o tamanho reduzido conforme a camara
anelar e a resisténcia mecanica da camara tubular (Lefebvre & Ballal, 2010). No entanto, esta
configuracao tem desvantagens, nomeadamente a dificuldade em criar um perfil de escoamento
de ar satisfatorio e consistente, bem como requerer interligacbes de modo a iniciar a chama nos
liners, a semelhanca das camaras tubulares (Nascimento, 2015). A Figura 2. 2 ilustra os trés

tipos principais de cimaras de combustao.

Camarade |
Combustao |

Compressor Bocal

Turbina

Tubular Tubo-anelar Anelar

Figura 2. 2. Ilustragio dos trés tipos principais de camaras de combustao (tubular, tubo-anelar e

anelar) (adaptado de Lefebvre & Ballal, 2010).
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Tendo em conta os requisitos propostos no presente trabalho, a configuracdo que é mais
adequada é a camara de combustdo anelar, visto que permite ter um tamanho reduzido,
condicao fundamental para ser possivel aplicar-se num motor turbohélice de reduzidas

dimensoes.

2.2.2 Componentes de uma camara de combustao

Uma camara de combustdo anelar é constituida por diversos componentes com funcGes
especificas. O procedimento de projeto e dimensionamento desses componentes sdo o alvo do
presente trabalho. As dimensdes e condicoes dos componentes variam de cAmara para camara,
por forma a cumprir os requisitos definidos. No entanto, independentemente do projeto ou
aplicacio da cadmara de combustdo, hd componentes transversais a todas as turbinas,
nomeadamente o liner, o casing, o difusor e o injetor de combustivel. A Figura 2. 3 mostra um

esquema dos componentes de uma camara de combustao.

Cooling slot Secondary holes  Cooling slot

\ \ / Casing
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n
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\ \Outer annulus
Fuel nozzle — I 7 i
I e
: Dilutipn holes Discharge
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| Diffuser X Primary | Intermediate I Dilution =
I |:|Z| zone : zone | zone Turbine
|
\ : Flame-tube wall : nozzle
|
|
l 1

Snout L

Inner annulus

Swirler

Primary-zone holes

Figura 2. 3. Principais componentes de uma camara de combustao (Lefebvre & Ballal, 2010).

A entrada do escoamento de ar na cimara de combustio inicia-se no difusor. O difusor
possibilita que a velocidade do escoamento diminua, de modo a reduzir as perdas de pressao ao
longo da cdmara da combustao, visando, assim, uma combustdo mais eficiente e estavel. Na
saida do difusor, o ar é direcionado para a zona entre a entrada principal da zona priméria e a
conduta, delimitada pelo liner e o casing, facultando, deste modo, ar a zona intermédia e a zona
de diluicdo. O liner corresponde ao local onde ocorre a combustdo propriamente dita. O swirler
atua na formacao de turbuléncia e zona de recirculacdo, preservando a alta eficiéncia e
estabilidade da combustio. As fendas na flame wall sdo responsaveis por admitir ar, de modo a
criar um fino filme ao longo da parte interna da parede do liner. Através dos orificios de
admissdo de ar, o escoamento de ar é distribuido pelas zonas priméria, secundaria e de diluicao,
de acordo com os diferentes estdgios da combustdo. Em condi¢des ideais, a razdo

ar/combustivel na zona primaria de combustiao deve ser cerca de 18 kg de ar por kg de
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combustivel. Contudo, esta razao pode alcancar valores superiores dependendo da estabilidade

da chama (Nascimento, 2015).

2.2.3 Zonas da Camara de Combustao

Para atingir uma elevada eficiéncia de combustao, reduzida emissao de poluentes e estabilidade
da chama, o processo de combustdo na cimara possui uma diversidade de processos. As trés
principais zonas da cimara de combustdo sdo a zona primdiria, zona secundaria e zona de
diluigdo. As subseccoes seguintes apresentam as particularidades das diversas zonas existentes

numa camara de combustao.

2.2.3.1 Zona Primaria

A zona primaria é o local onde se inicia a reacdo de combustao. Primeiramente, ocorre a injecao
de combustivel, seguido pela sua vaporizacdo e difusdo no ar, originando uma mistura rica. A
mistura ar-combustivel inflama devido a riqueza da mistura e a recirculacdo de gases na zona. A
funcdo da zona principal é alojar a chama e fornecer tempo, temperatura e turbuléncia
suficientes, a fim de atingir a combustao essencialmente completa da mistura ar-combustivel.
Para garantir que as condi¢Oes favoraveis estdo reunidas, a zona de combustdo tem que
assegurar um campo de velocidades reduzidas e temperaturas suficientemente elevadas

(Nascimento, 2015).

Realca-se que a zona primaria contém uma subzona denominada zona de recirculagio, onde
uma percentagem dos gases ja queimados sdo recirculados junto ao injetor de combustivel e,
deste modo, garante-se uma fonte de ignicao continua dos reagentes. Esse processo é necessario
para a manutencido da chama, favorecendo a estabilidade da mesma em todas as condigdes de
operacdo. Por norma, a zona de recirculacio obtém-se pela combinacdo de escoamentos

provenientes do swirler e dos orificios de admissao de ar (Paula, 2016).

A referida recirculacao pode ser alcancada de modos distintos (Figura 2. 4), sendo eles a injecao
de ar através de orificios na parede do liner na extremidade (a), a recirculacao obtida por swirl

do escoamento de ar (b) ou pela juncdo dos métodos indicados (c).

= . =
/,//yl —
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| e
- | i
~—J = p—
(a)

Figura 2. 4. Métodos de recirculacdo na zona primaria: (a) Jatos opostos; (b) Swirl; (c)

Combinacio de swirl e jatos opostos (Coelho & Costa, 2012).
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2.2.3.2 Zona Secundaria

A zona primaria pode atingir temperaturas superiores a 2000 K, o que conduz ao aparecimento
de monoéxido de carbono, CO, e hidrogénio, H,, devido a reaces de dissociacdo. A funcdo da
zona secundaria é diminuir gradualmente a temperatura dos gases provenientes da zona
priméaria, a fim de, por um lado, impedir que estas espécies quimicas congelem na zona de
diluigdo, devido ao arrefecimento brusco decorrente das quantidades elevadas de ar fornecidas a
mesma e, por outro, possibilitar a queima completa de mondxido de carbono e restantes
hidrocarbonetos ndo queimados. Neste sentido, é adicionado ar aos produtos de combustio de

forma moderada ao longo de toda a zona secundéaria (Lefebvre & Ballal, 2010).

Deste modo, a zona secundéria contribui para o aumento da eficiéncia de combustiao, bem como
evita que poluentes oriundos da zona primaria sejam libertados para a atmosfera.
Posteriormente a distribuicdo do ar da conduta formada pelo liner e o casing entre a zona
primaria e secundaria da cimara, o restante ar tera de ser admitido a jusante da zona de

combustao, misturando-se com os produtos de combustao.

2.2.3.3 Zona de Diluicao

A zona de dilui¢do possui a fungido de receber o restante ar, sendo que o escoamento de ar
disponivel para a diluicao é entre 20 a 40% do escoamento total da cAmara de combustio. O
escoamento de ar é admitido na corrente de gas quente através de pelo menos uma fila de
orificios presentes nas paredes do liner, sendo que a escolha do tamanho e forma dos referidos
orificios visa otimizar a penetragao dos jatos de ar e promover a mistura do ar com os produtos

de combustdo.

Por outro lado, esta zona deve proporcionar um escoamento de ar cuja distribuicao de
temperatura seja apropriada as pas da turbina. A referida distribuigcdo de temperatura é descrita
através do Pattern Factor (Fator Padrio). Para temperaturas de entrada da turbina elevadas, o
Fator Padrio ideal sera aquele que proporciona uma temperatura minima na raiz da pa da
turbina, onde as tensdes sdo mais elevadas, e na extremidade da pa, de modo a proteger os
materiais de vedacdo. A obtencio do perfil de temperatura desejado é primordial, uma vez que
este fator tem grande impacto na temperatura média maxima admissivel na entrada da turbina,

bem como na durabilidade da seccao quente (Lefebvre & Ballal, 2010).

2.3 Ciclo de Brayton — Funcionamento de Turbinas a Gas

As turbinas a gas funcionam com base no Ciclo de Brayton (Figura 2. ). Este ciclo consiste em
dois processos isobaricos (isto é, uma transformagio termodindmica na qual a pressdo
permanece constante) e dois processos isentropicos (ou seja, uma transformacio
termodindmica em que a entropia permanece constante). Os processos isobaricos sao relativos a
adicdo (por meio da combustiao) e dissipacdo de calor, ao passo que os dois processos

isentrépicos correspondem a compressdo e a expansdo do gas. A Figura 2. 5 é uma
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representacdo do Ciclo de Brayton aberto, no qual hd um escoamento constante de entrada de ar

e saida dos gases provenientes da combustao.

Combustivel \
Camara de
Combustao
2 3
Compressor Turbina
Eixo Whet
4
1
Entrada de ar Produtos da
Combustao

Figura 2. 5. Funcionamento da turbina a gis — Ciclo de Baryton Aberto (adaptado de Borgnakke
& Sonntag, 2014).

Num primeiro momento, o ar é comprimido através de um compressor (processo isentropico
1 — 2). Ao passar pela cimara de combustio, o ar é expandido pela queima da mistura ar-
combustivel, a pressdo constante, dado que a construcao da camara deve ter pouca ou nenhuma
oposicdo a passagem do escoamento (2 — 3). E de referir que os produtos provenientes da
combustio possuem uma elevada temperatura e pressao. Posteriormente, os referidos produtos
movimentam a turbina, onde ocorre a conversdao em trabalho mecanico e a consequente
diminuicao da temperatura e pressao dos produtos da combustao (processo isentrépico 3 — 4).
Dado que o compressor e a turbina sdo construidos no mesmo eixo, parte do trabalho produzido
na turbina é direcionado para movimentar o compressor, ao passo que o restante produz
poténcia mecanica (Batista, 2011). A dltima etapa é relativa a emissdo dos gases (exaustdo dos

gases) para o meio envolvente.

Para facilitar a analise dos processos inerentes a este ciclo, hd uma série de simplificaces que
sdo tidas em conta e que serao analisadas nas subsec¢oes que se seguem. Neste sentido, toda a

analise sera feita de maneira teérica.

2.3.1 Analise Teorica do Ciclo de Brayton

Os varios processos que constituem o ciclo relativo ao funcionamento do motor — admissao,
compressao, fornecimento de calor e expansdo — sdo analisados com recurso a termodinamica.
O fluido operante, quando passa através do motor, € sujeito a uma sucessdo de transformacoes

quimicas e fisicas que constituem o ciclo do motor. Apesar de existirem diferencas do ciclo real,
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recorre-se a analise tedrica, dado que esta se mune de aproximacoes que contribuem para uma

facil compreensao dos varios processos em particular e do ciclo de um modo geral.

Uma maneira de simplificar a anélise é a utilizacdo das hipoteses para ar padrao,

nomeadamente (Martins, 2016):

ii.

iil.

iv.

O fluido operante possui as propriedades do ar;

O fluido operante é considerado sempre um gas perfeito;

O processo de combustido é substituido pela adicdo de calor a partir de uma fonte
externa;

O processo de escape é substituido por uma rejeicdo de calor, que devolve o fluido

operante ao seu estado inicial.

Acresce indicar uma outra condic¢ao utilizada na analise que se prende com o facto de os calores

especificos do ar serem considerados constantes e a temperatura ambiente (25 °C). Deste modo,

todas as condicGes anteriormente inumeradas conduzem a uma simplificacdo consideravel na

andlise sem a introducdo de erros significativos, uma vez que a quantidade de combustivel que

se adiciona ao ar é relativamente baixa, sendo na ordem dos 7% (Martins, 2016). Assim, esta

andlise simplificada possibilita o estudo qualitativo da influéncia dos parametros principais no

desempenho dos motores reais.

De forma teoérica, o Ciclo de Brayton presente na Figura 2. dever-se-ia fechar (4 — 1) por uma

rejeicdo de calor isobarica a pressdo atmosférica. Contudo, o que ocorre é a substituicio dos

gases queimados por ar fresco & mesma pressdo (Martins, 2016). A Figura 2. 6 representa o

Ciclo de Brayton Fechado, no qual ha recirculagio do fluido operante.

J‘ On

AV

Permutador
de Calor

T~ 2 3

e

Compressor Turbina [ >

g Eixo \ Whet

Permutador
de Calor

|

Figura 2. 6. Ciclo de Brayton Fechado (adaptado de Borgnakke & Sonntag, 2014).
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2.3.1.1 Analise dos Graficos P —veT —s

Na presente subseccdo é demonstrada a analise dos graficos pressdao — volume especifico, P — v,
e temperatura — entalpia, T — s (Figura 2. 7) relativos ao ciclo teérico de Brayton. O primeiro
processo trata-se de uma compressao isentropica (1 — 2), o que faz com que ocorra um ligeiro
aumento da temperatura e diminuicao do volume especifico. De seguida, sucede um processo de
adicdo de calor isobarico (2 — 3), pelo que se verifica, como expectavel, um aumento da
temperatura, bem como um ligeiro aumento do volume. Posteriormente, segue-se um processo
de expansao isentropica (3 — 4), onde se constata uma diminuicao da temperatura e, tratando-
se de uma expansao, o volume aumenta. Por fim, sucede o processo de rejeicio de calor
isobarico, pelo que a temperatura diminui, a semelhanga do volume. Devido ao permutador de
calor, ocorre o arrefecimento do ar a pressao constante, regressando ao seu estado inicial (4 —
1).

Figura 2. 7. Gréficos P — v e T — s relativos ao ciclo tedrico de turbinas a gas — Ciclo Brayton

(Borgnakke & Sonntag, 2014).

A Tabela 2. 1 apresenta de forma sintetizada as equacOes relativas aos varios processos que
constituem o Ciclo de Brayton. A semelhanca do que foi indicado anteriormente, para a analise
do Ciclo de Brayton ideal, o ar é considerado um géas perfeito, pelo que o calor especifico tem um
valor constante, sendo que o calor especifico a pressdo constante, C,, ¢ 1,003 k] /kg K , ao
passo que a razdo entre os calores especificos a pressdo e volume constantes, y = C,/Cy, assume

o valor de 1,4.

Acresce referir que qualquer valor negativo da intera¢do térmica é relativo ao calor rejeitado
pelo sistema, enquanto o valor positivo indica calor adicionado ao sistema. Por outro lado, o
valor positivo da interacao de trabalho refere-se ao trabalho realizado pelo sistema e o valor

negativo é do trabalho realizado no sistema.
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Tabela 2. 1. Processos do Ciclo de Brayton (adaptado de (Borgnakke & Sonntag, 2014)).

Processo AU w Q
Adiabatico qg=0

1—2 , . Cy(T, = Ty) hy, — hy 0
Isentropico S1 = S,

Z — 3 ISObéI‘iCO P3 = P2 CV(TS - Tz) 0 h3 - hz
Adiabatico qg=0

3—4 , . Cy(T, —T3) hs —hy 0
Isentropico S3 =8,

4 — 1 ISObéI‘iCO P4 = Pl CV(Tl - T4) 0 h4_ - h1

2.3.1.2 Analise Termodindmica do Ciclo de Brayton
O rendimento do ciclo de Brayton pode ser obtido de diversas formas. Para efetuar a

determinacao do rendimento, h4 necessidade de recorrer as leis da termodinamica.

Pela Primeira Lei da Termodinimica tem-se que as integrais ciclicas de calor e trabalho
relacionam-se entre si de forma diretamente proporcional, tal como indica a equacdo (2.1)

(Borgnakke & Sonntag, 2014).
3@ 90 = faw (2.1)

Num ciclo termodinamico, a diferenga dos termos indicados define a propriedade de estado
Energia Interna, sendo que esta pode traduzir-se através da igualdade matematica (2.2)

(Borgnakke & Sonntag, 2014).

6Q—86W =dU =>Q-W =AU (2.2)

Relacionando as duas equagoes anteriores conclui-se que a variacdo da energia interna é nula,

equacao (2.3).

AU =0 (2.3)

Por sua vez, a segunda lei da termodindmica indica que para se produzir trabalho tem que
ocorrer uma permuta de calor entre duas fontes térmicas, uma quente (TQ) e outra fria (Ty), ndo

sendo possivel transformar todo o calor da fonte quente em trabalho. Neste sentido, o
rendimento de uma maquina térmica que funcione reversivelmente entre essas duas fontes sera

dado pela equacao (2.4) (Martins, 2016).
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n=1-— (2.4)

Para o caso concreto deste ciclo, o rendimento ideal é dado pela equacdo (2.5), onde T; é a

temperatura de entrada do compressor, e T, é a temperatura de saida do compressor.

n=1-— (2.5)

Por outro lado, e com base na primeira lei da termodinamica, tem-se que o trabalho 1til do ciclo
¢é dado pela diferenca relativa a troca de calor entre as referidas fontes térmicas, ou seja, entre o
calor fornecido pela fonte quente (combustdo), Q,, e o calor fornecido a fonte fria (a atmosfera),

Qr (Martins, 2016). Deste modo, o trabalho 1til é indicado na equacao (2.6).

Witir = Q¢ — QF (2.6)

Uma outra forma de determinar o rendimento, é através do quociente entre o trabalho do motor

(trabalho 1til) e a energia quimica potencial do combustivel, tal como indica a equacio (2.7).

Wetir
=— 2.
n % (2.7)

Com base na equacdo (2.7) e substituindo pelos parametros correspondentes presentes na

Tabela 2. 1, obtém-se a seguinte igualdade, demonstrada na equacao (2.8).

Qs (hs = hy) T sk

Q=0 (s—h)—(u—h) _ hy—hy 28)

Do ciclo ideal sabe-se que o aumento da pressao no compressor é igual a diminuicio da pressao
na turbina, pelo que a razao de pressdes, 1,,, ¢ dada pela igualdade matemaética (2.9) (Borgnakke

& Sonntag, 2014).

Py P
r, = — = —

) (2.9)

Por sua vez, a partir dos dois processos isentropicos obtém-se a relacdo indicada (2.10)

(Borgnakke & Sonntag, 2014).
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)= G =)= G

Correlacionando a equacao (2.5) com a relacao estabelecida em (2.10), obtém-se que a eficiéncia
do ciclo de Brayton é uma funcao da razao de pressao isentropica (2.11) (Borgnakke & Sonntag,

2014).

(2.11)

No grafico T — s (Figura 2. ) é percetivel que a eficiéncia do ciclo aumenta a medida que a razao
de pressao aumenta. Considerando os ciclos 1—2—-3—-4—-1e 1—2'—3"—4 — 1, verifica-se
que o processo 4 — 1 é coincidente para ambos, pelo que a rejeicdo de calor isobarico é igual
para os dois casos. Contudo, o 2’ — 3’ possui um maior fornecimento de calor relativamente a
2 — 3, pelo que a razao entre as pressoes sera maior €, consequentemente, o ciclo 1 — 2" — 3’ —
4 — 1 vai apresentar uma maior eficiéncia. Neste sentido, a Figura 2. 8 ilustra a relacao entre o
rendimento do ciclo e a razdo de pressao, sendo que os valores habituais de razdo de pressao

encontram-se no intervalo 5 a 20 (Martins, 2016).

n
0,6
0,4
0,2 -
P/ Py
0 — T T T T T T
0 10 20 30 40

Figura 2. 8. Rendimento do ciclo em fung¢io da razao de pressao (Batista, 2011).

2.4 Combustao

Nesta sec¢io sdo indicados alguns conceitos de termoquimica que tém relevancia no estudo da
combustdo. Destaca-se a caracterizacdo da composicdo quimica do combustivel, respetiva
equacao estequiométrica, bem como a razio estequiométrica e de equivaléncia. Posteriormente
sdo apresentados conceitos relativos a entalpia, nomeadamente entalpia absoluta, de reacio e de
combustdo. Outros aspetos mencionados sao o poder calorifico a pressdo constante, a

temperatura adiabatica de chama e os tipos de chama.
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2.4.1 Razao Estequiométrica

Um processo de combustao requer a existéncia de uma mistura composta por, pelo menos, duas
espécies quimicas: um combustivel e um oxidante. Os reagentes correspondem as espécies
quimicas que compodem a mistura no inicio do processo de combustao, ao passo que os produtos
sdo as espécies quimicas que constituem a mistura no final da combustdo. Apesar da
composi¢ao quimica da mistura reativa variar ao longo do tempo, o ntimero total de atomos de

cada elemento permanece constante.

O combustivel é um hidrocarboneto, cuja formula quimica geral é C, H,,. Por sua vez, o oxidante
mais comum é o ar, que idealmente, a nivel volumétrico, é composto por 21% de 0, e 79% de

N,, ou seja, a mistura contém 79/21 = 3,76 moles de N, por cada mole de 0,.

Uma mistura reativa é considerada estequiométrica quando a quantidade de oxidante nessa
mistura é teoricamente suficiente para queimar completamente todo o combustivel num
processo de combustdo ideal. Um processo de combustdo ideal pressupde a formacido de
espécies quimicas completamente oxidadas nos produtos da combustao. No caso de se tratar da
combustdo de um hidrocarboneto, as espécies quimicas que se originam sido o CO, e H,0, pelo

que a equacao estequiométrica é dada pela equacio (2.12) (Coelho & Costa, 2012).

CoHy + (x+ %) (0, +3,76 N,) — x CO, + (%) Hy0 + (x + %) (B76)N,  (2.12)

No presente trabalho, o combustivel analisado é o kerosene, cuja formula quimica é C;yH,,. A

combustao do referido combustivel, em condi¢Ges estequiométricas é dada pela equacgio (2.13).

CioHyz + 15,5 (05 + 3,76 N,) — 10 CO, + 11 H,0 + 58,28 N, (2.13)

A razao estequiométrica ar/combustivel para um hidrocarboneto pode ser determinada a partir

da equacio (2.14).

(2.14)

Mfuel

<mar) _ (x + %) (Mo, +3,76 My,)
Myy esteq

A razdo estequiométrica ar/combustivel relativa ao kerosene, C,,H,, , indica que é necessario

aproximadamente 15 kg de ar para a queima de 1 kg de combustivel.

= = 14,961 kg de ar/kg de C,,H,,

22
Mg, (10 + T) (32 43,76 x 28,014)
142,276
esteq

mfu
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Em condicbes reais, para uma mistura de um hidrocarboneto e ar em proporcoes
estequiométricas, ndo se verifica a combustdo completa, havendo a formacao de espécies
quimicas, tais como o monoéxido de carbono. A reacdo quimica (2.12) corresponde a um
processo de combustao ideal que é uma aproximacao de um processo de combustao real. Neste
sentido, para garantir a combustdo completa do combustivel, a maioria dos equipamentos de
combustdo opera com excesso de ar. A razdo de equivaléncia, @, indica a proporc¢ao de oxidante
e de combustivel numa mistura arbitraria relativamente a uma mistura estequiométrica, tal

como se observa na equacao (2.15) (Coelho & Costa, 2012).

Mru
9= (m_frfi)" (2.15)

Mox esteq

Quando o valor da razao de equivaléncia é 1, a mistura é estequiométrica. Por sua vez, quando é
menor que 1, a quantidade de oxidante é maior do que a teoricamente necessaria para atingir
uma combustdo completa, pelo que se denomina por mistura pobre. Por contraste, caso a razao
de equivaléncia seja maior que 1, a quantidade de oxidante é inferior a requerida para queimar
todo o combustivel, pelo que se designa por mistura rica. A grandeza excesso de ar, A, é

inversamente proporcional a razao de equivaléncia, como se demonstra na equacao (2.16).
a 1
0 <mar) (2.16)

2.4.2 Entalpia de formacao

Todas as reagdes quimicas sdo acompanhadas pela absor¢ao ou libertacdo de energia. A entalpia
de formacao corresponde a energia associada a reacdo de formacao quer de uma unidade de
massa de uma dada substancia, h; [J/kg], quer de uma mole de uma substancia, h; [//kmol], a
partir dos seus elementos no estado natural. O estado natural de um elemento é o estado mais
estavel desse elemento, isto é, o estado em que ele geralmente se encontra na natureza (Coelho

& Costa, 2012).

A entalpia de formagao relativamente ao estado de referéncia padrio, que se carateriza por uma
temperatura de referéncia, T,.s, de 25°C (298,15 K) e por uma pressao de referéncia, p,.; = p°

de 1 atm (101 325 Pa), denominado por condicoes de pressdo e temperatura padrao (PTP),

representa-se por he®(Tyer) 0 Ay (Tyes ).t

1O simbolo  ° representa a pressdo atmosférica.
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A entalpia de formacdo dos elementos quimicos no estado natural é nula. A entalpia de
formacao de uma substancia é negativa quando a reacido de formacao dessa substincia a partir
dos seus elementos no estado natural liberta energia. Por outro lado, a entalpia de formacao de

uma substancia € positiva quando a reacdo de formacao é acompanhada de absorcao de energia.

2.4.3 Entalpia absoluta

A entalpia absoluta de uma substancia a uma dada temperatura T define-se como a soma da
entalpia de formacdo no estado de referéncia com a variacdo da entalpia sensivel, Ah;, entre a
temperatura de referéncia e a temperatura T. Deste modo, a entalpia especifica de uma espécie
quimica i pode ser determinada a partir da equacdo (2.17). A entalpia absoluta de uma
substancia em condigdes PTP coincide com a entalpia de formagdo dessa substincia (Coelho &

Costa, 2012).
hi(T) = b2 (Tref) + Ay (T) (2.17)

2.4.4 Entalpia de reacao e entalpia de combustao

A temperatura de reacdo de combustao é um fator relevante em variadas aplica¢des, nas quais se
utiliza o processo de combustdo como fonte de energia. A eficiéncia dos motores de combustao
estd estreitamente relacionada com a temperatura que uma reacao de combustao atinge. No
processo de combustdo, os gases provenientes da reacdo podem atingir diversos valores de
temperatura, dependendo da pressao, temperatura inicial e quantidade de ar e combustivel

(Paula, 2016).

Num processo a pressdo contante, a energia libertada ou absorvida numa reacao quimica é igual
a variacdo de entalpia da mistura. A entalpia de reagio é definida como a energia libertada ou
absorvida na reagdo quimica, quando os reagentes e os produtos estdo no mesmo estado de
referéncia, isto é, a mesma pressao e temperatura. No caso de se tratarem de reacoes de
combustao, a entalpia de reagio é designada por entalpia de combustao. Uma vez que as reacoes
de combustao sdo exotérmicas, a entalpia de combustio é sempre negativa. Acresce indicar que
em condi¢oes de pressdo ou volume constante, a variacio de energia resultante de uma reacio
quimica depende apenas do estado inicial e do estado final, sendo independente do caminho

percorrido pelo sistema desde o estado inicial até ao estado final (Coelho & Costa, 2012).

A entalpia de combustio por unidade de massa de mistura, ou entalpia especifica, Ahy [J/kg] €

dada pela equacdo (2.18).
Ahg (T) = hprod (T) - hreag ) (2.18)

Caso se trate de entalpia de combustdo molar, Ahyg [J/kmol] , esta pode ser determinada a partir

da equacio (2.19).

23



AER (T) = Eprod(T) - Ereag (T) (2-19)

A entalpia total da combustao, AHg [J], pode ser exprimida pela equagédo (2.20).

AHg (T) = Hprod (T) - Hreag (T) (2.20)

Para determinar variacGes de energia em evolucdo, a pressao constante, sdo utilizados os
conceitos de entalpia de formacdo, entalpia de reacao e entalpia de combustao. As evolucdes, a
pressao constante, descrevem de forma adequada os processos de combustdo nas cimaras de
combustao de turbinas a gis. Caso o nimero de moles nos produtos de combustio seja igual ao
nimero de moles nos reagentes, a entalpia de combustao é igual a energia interna de combustao
(Coelho & Costa, 2012).

A libertacao de energia de uma reacdo de combustio é quantificada com base na entalpia de
combustio ou na energia interna de combustao, as quais sdo depois relacionadas com o poder

calorifico do combustivel.

2.4.5 Poder calorifico

O poder calorifico corresponde a energia libertada como calor quando um composto sofre uma
combustdo completa com oxigénio e é definido como o simétrico da entalpia ou da energia
interna de combustao, pelo que é sempre um valor positivo. Destacam-se dois tipos de poder
calorifico: o poder calorifico inferior a pressao constante e o poder calorifico superior a pressao
constante. O primeiro caso € quando nos produtos de combustao esta presente vapor de agua. O
segundo caso é quando os produtos de combustao possuem 4gua no estado liquido (Coelho &

Costa, 2012).

2.4.6 Temperatura Adiabatica de Chama

Num processo de combustao adiabatico, em que nao exista trabalho fornecido nem cedido pelo
sistema reativo e, no qual a variacdo de energia cinética e potencial seja desprezavel, a
temperatura dos produtos de combustao é designada por temperatura adiabatica de chama, que
corresponde & temperatura maxima que pode ocorrer num processo de combustdo. Contudo, a
temperatura dos produtos de combustdo é por norma inferior & temperatura adiabatica de
chama, derivado das perdas de calor por conducdo, convecgdo ou radiacio para o exterior do

sistema reativo (Coelho & Costa, 2012).

Para o caso de uma evolucao a pressao constante, em que os reagentes estejam a uma dada
temperatura T, a temperatura adiabatica pode ser determinada através da equacdo (2.21),
igualando a entalpia dos produtos para a temperatura adiabatica de chama, T,,, & entalpia dos

reagentes.

Hprod(Tad) = Hreag (T) (2.21)
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A temperatura adiabatica de chama, para além de ser funcio da temperatura dos reagentes,
depende também da razao de equivaléncia. Neste sentido, a temperatura adiabatica de chama
pode ser controlada pelo excesso de ar usado na combustao. Na auséncia de dissociacao, a
temperatura adiabatica de chama é maxima para uma mistura estequiométrica. Para uma
mistura rica, a energia libertada na combustdio é a mesma que para uma mistura
estequiométrica com a mesma massa de oxidante, no entanto, parte dessa energia é utilizada
para aquecer o combustivel ndo queimado. Neste sentido, a temperatura atingida pelos
produtos da mistura rica, em condicGes adiabaticas é inferior a de uma mistura estequiométrica.
Por outro lado, no caso de se tratar de uma mistura pobre, a energia libertada na reacao é a
mesma que para uma mistura estequiométrica com a mesma massa de combustivel, contudo,
parte dessa energia é utilizada para aquecer o ar em excesso. Consequentemente, a temperatura
adiabatica de chama é menor do que no caso de uma mistura estequiométrica (Coelho & Costa,

2012).

Para analisar a temperatura adiabatica de chama, pode recorrer-se as curvas de inflamabilidade.
Estas curvas permitem conhecer o comportamento de um determinado combustivel consoante a
variacdo da razdo combustivel-ar, temperatura dos reagentes e pressdo (Paula, 2016). A
Figura 2.9 apresenta a curva de inflamabilidade obtida a partir da temperatura adiabatica de
chama em funcdo da razao de equivaléncia do kerosene para as condicoes de
460 K e 400 000 Pa. Para obter a referida curva de inflamabilidade recorreu-se ao programa
CANTERA (Goodwin et al., 2023), que consiste numa biblioteca baseada na cinética quimica e
nos mecanismos detalhados de reacao para o processo de combustdo de diferentes tipos de
combustiveis, possuindo diferentes interfaces, nomeadamente C++, FORTRAN 90, MATLAB e

Python, sendo esta Gltima a vertente utilizada.

7

Relativamente a maioria dos combustiveis hidrocarbonetos gasosos cujo oxidante é o ar, a
temperatura limite minima para manter uma chama acesa é 1 600 K (Sawyer & Japikse, 1985).
A curva de inflamabilidade para a referida temperatura de 1600 K, corresponde a razio de
equivaléncia de 0,47 e 2,25. Deste modo, a razdo de equivaléncia de 0,47 estabelece o valor de

limite pobre, ao passo que a razdo de equivaléncia de 2,25 estabelece o limite rico.

Os limites de inflamabilidade podem ser alterados devido a diversos fatores, tais como
temperatura, pressdo, turbuléncia, concentracdo de oxigénio, energia de ignicdo, direcdo de

propagacdo da chama e razao de equivaléncia.
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Figura 2. 9. Curva de inflamabilidade relativa ao kerosene nas condicoes de 460 K e 400 000 Pa.

2.4.7 Tipos de chama

Uma reagio de combustdo pode ser categorizada através do tipo de chama, nomeadamente a
uma chama pré-misturada ou uma chama nao pré-misturada. A principal distin¢do entre estes
dois tipos de chama é relativa a mistura dos regantes, isto é, o combustivel e o oxidante. No caso
da chama pré-misturada, os reagentes sdo misturados antes de ocorrer a reagdo, a nivel
molecular. Por contraste, no caso da chama nao pré-misturada, os reagentes sdo inicialmente
separados, e a reacdo ocorre apenas na interface entre o combustivel e o oxidante (Oliveira,
2016). Um exemplo carateristico deste tipo de chama é a chama de difusdo, que sera analisada

posteriormente no presente trabalho.

2.4.8 Emissoes

O impacto ambiental da avia¢do esta fundamentalmente dividido em efeitos relacionados com o
ruido das aeronaves, bem como com as emissoes de gases de escape. Os diferentes poluentes
emitidos pelos motores das aeronaves tém um impacto na qualidade do ar local e na atmosfera
global. As principais emissoes emitidas pelos motores de aeronaves sao di6xido de carbono
(€0,), 6xidos de azoto (NO,), 6xidos de enxofre (S0, ), hidrocarbonetos ndo queimados (HC),
monoxido de carbono (C0), particulas (PM) (também denominado smoke), e vapor de agua
(H,0).

As emissoes dos motores das aeronaves afetam o equilibrio radiativo da atmosfera. As emissoes
diretas de diéxido de carbono (C0,), cuja vida ttil na atmosfera é longa, desempenha um papel
importante nas alteracoes climaticas. O di6xido de carbono causa o chamado Efeito Estufa,
cujas consequéncias sobre o clima se fazem sentir, e pode atingir proporcoes dramaticas, caso as
atuais politicas energéticas nao forem alteradas. Como consequéncias diretas destaca-se o
aumento do nivel médio da agua do mar devido ao degelo das calotas polares e as mudancas na

precipitacdo. O di6xido de carbono é considerado o gas com efeito de estufa mais prejudicial
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emitido pelas aeronaves, uma vez que a aviacao é responsavel por 2,4% das emissoes globais de

€0, devido ao consumo de combustiveis fosseis (Abrantes et al., 2021).

2.4.8.1 Métodos de Controlo de Poluentes

Devido a consciencializacao dos efeitos ambientais causados pelos poluentes emitidos durante a
combustao, tém vindo a ser implementadas regulamentacées de emissoes de poluentes, tanto a
nivel nacional como internacional, de modo a minimizar as emissées atmosféricas. As reducoes
de emissoes de HC e CO sao bem aceites pela indtstria, dado que as redugdes implicam uma
melhor eficiéncia de combustao e, por sua vez, permitem economizar gastos de combustivel. Por
outro lado, a diminuicao das emissées de NOy (com vista a minorar os efeitos poluentes) nao
tem qualquer valor acrescentado. As emissoes de NOy, convencionalmente, sdo associadas ao
aumento de temperatura durante a combustio devido ao mecanismo térmico. Por outro lado, as
emissoes de CO e HC em condi¢Ges pobres (regime de turbina a gas), tendem a diminuir
consoante um aumento de temperatura. Devido a natureza contraria das emissoes, as restricoes

de NOy, involuntariamente tém um preco nas emissoes de CO e HC (Nascimento, 2015).

Destacam-se algumas formas de diminuir a emissdo de hidrocarbonetos ndo queimados (HC) e

monoxido de carbono (€CO) em turbinas a gés, tais como (Nascimento, 2015):

i.  Redistribuigdo correta de ar entre as zonas de combustdo, de modo a manter a
temperatura suficiente na zona primaria de combustao;
ii.  Aumento do volume e/ou tempo de residéncia na zona de combustao;
ili. = Redugdo de ar de arrefecimento nas paredes do liner na zona priméaria de combustao, de
modo a prevenir o congelamento das reacoes de espécies intervenientes na combustéo;

iv.  Melhor atomizacdo do combustivel, aquando do uso de combustiveis liquidos.

Nas turbinas a gis existem uma série de métodos, comuns e em desenvolvimento, que visam o

controlo de emissoes de NOy, nomeadamente (Nascimento, 2015):

i.  Camaras de combustao de pré-mistura pobre;

ii. Recirculacao (externa) dos produtos de combustiao (RPC);
iii.  Injecdo de 4gua ou vapor de agua;
iv.  Camaras de combustiao com geometria variavel;

v.  Camaras de combustiao com estagiamento de combustivel;

Vi. Camaras de combustao RQL (Rich-Burn, Quick-Quench, Lean-Burn);

vii. Camaras de combustao cataliticas;
Vviii. Reducao catalitica seletiva.
ix. Redistribuicdo correta de ar entre as zonas de combustdo, de modo a manter a

temperatura suficiente na zona priméaria de combustao;
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2.4.8.2 Formacao de CO

O monoxido de carbono, CO, é uma espécie intermédia na oxidacdo de combustiveis
hidrocarbonetos para a formagio de CO, e H,0. Nas misturas ricas, os niveis de CO sdo elevados
porque nio ha oxigénio suficiente para uma combustdo completa. Assim, o CO s6 pode ser
oxidado quando uma quantidade suficiente de ar é misturada com os gases quentes. A medida
em que o CO é efetivamente oxidado depende da cinética das reacoes de oxidacao e da forma de

arrefecimento. As quatro equacdes seguintes descrevem a oxidacao de CO.

C0+0,5C0,+0 (2.22a)
0+ H,0 S OH + OH (2.22b)
CO+0HSCO,+H (2.22¢)

H+0,S0H+0 (2.22d)

A equacdo (2.22 a) é o inicio da sequéncia, mas nao contribui significativamente para a
formacao de CO,, uma vez que se trata de uma reacdo lenta. A equacao (2.22 c) é igualmente
uma cadeia de iniciacdo, mas é a reacdo principal no esquema geral, pois produz 4tomos de
hidrogénio, H, que reagem com O, para formar OH e O (2.22 d). Estes radicais reagem com CO e

H, 0, através das reacoes (2.22 c) e (2.22 b), respetivamente.

2.4.8.3 Formacao de NO,

Nas camaras de combustdo de turbinas a gas existem dois mecanismos responsaveis pela
formacao de NO,, nomeadamente o NO, térmico e o NO, imediato. O NO, térmico é originado
pela oxidacdo de azoto atmosférico, ao passo que o NO, imediato forma-se pelas reacoes de
azoto atmosférico com radicais hidrocarbonetos em regioes de chamas ricas em combustivel. A
formacdo NO, térmico envolve a oxidagdo de azoto atmosférico a elevadas temperaturas
(superiores a 1300 °C) em ambientes com pouco combustivel e depende principalmente da
temperatura. Este processo denomina-se mecanismo de 2 passos de Zeldovich, tal como
demonstram as equacdes (2.23 a) e (2.23 b). E acrescentada uma outra reacdo presente na
equacao (2.23 c), de modo a precaver a subestimacido de NO, pelo mecanismo convencional de
Zeldovich. O conjunto destas equacbes perfaz o mecanismo estendido de Zeldovich (Rodrigues,
2020). As referidas reacées ocorrem em fragoes de microssegundos e sdo bastante dependentes
da temperatura, tempo de residéncia e concentragoes de oxigénio atbmico. Quanto maior for o
tempo de residéncia do azoto a estas temperaturas, maior serd a formaciao de NO, (Oliveira,

2016).

N, +0S NO+N (2.23 a)
N+0,SNO+0 (2.23b)
N+OHSNO+H (2.23¢)
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A quantidade NO, que pode ser produzido de acordo com o mecanismo de Zeldovich, pode ser
estimado através da concentracdo de equilibrio de 0, na zona pds chama, através da equacgao
(2.24).

d[NO —69,090
aivoy _ o 10T, > exp (Ti

It » (2.24)

cm3s

) [02]2;15[N2]eq [

moles ]

As emissoOes sao geralmente expressas como indice de emissoes, EI, definido como gramas de
emissoes por quilograma de combustivel (g/kg combustivel), para uma determinada
configuracio de poténcia. Para cdmaras de combustio anelares o indice de emissdo do NO, ,
Elyo,, pode ser calculada através da equacao (2.25), onde Sy, define o parametro de severidade
de NO,, que pode ser determinado pela equagdo (2.26), sendo que war corresponde ao

parametro de humidade (Joachim Kurzke, 2018).

El = 32 SNOx (2 25)

P, 0,4 (T3—826 ,6,29-100 war) (2.26)
S = <7) 194 ° 53,2 2.2
vox =\2965000/ °
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Capitulo 3

Projeto da Camara de Combustao

O presente capitulo apresenta a metodologia desenvolvida e utilizada para projetar e
dimensionar uma cAmara de combustido anelar de reduzidas dimensodes, de forma a ser
empregue num UAV com aplicagbes civis. No inicio do capitulo é apresentado o algoritmo
desenvolvido para o célculo das dimensGes da camara tendo em conta os requisitos definidos,
posteriormente sao demonstradas as dimensées obtidas e os desenhos técnicos da camara de

combustio projetada.

3.1 Dimensionamento da Camara de Combustao Anelar

Nesta seccao é descrito todo o processo de dimensionamento da cdmara de combustao, sendo
que para tal sdo apresentadas as equacoes e etapas para os calculos da mesma. Acresce indicar
que, uma vez que se trata de uma cdmara anelar, as referidas equacdes e parametros sao
referentes apenas a esse tipo de cdmara. O dimensionamento da cimara de combustio envolve
um processo iterativo, e, portanto, no existe um processo sistematico disponivel para o projeto
de uma camara de combustdo de reduzidas dimensées. No presente trabalho foi criado um

modelo numérico para ser possivel calcular as dimensoes geométricas da cdmara de combust3o.

A Figura 3. 1 ilustra as carateristicas que devem ser tomadas em conta e calculadas num projeto

de uma camara de combustao anelar.

L,
> Lsz Lpz
Do II3 Dlsn l')sw Dy Dier
—deo‘_ D?nt
2
<—LRZ—> *

Figura 3. 1. Geometria de uma camara de combustao anelar (adaptado de (Dharmalingam &

Kothari, 2021))
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De forma a dimensionar a camara de combustao tendo em conta os requisitos apresentados no
Capitulo 1, teve de ser desenvolvida uma metodologia por forma a calcular/dimensionar todos
os parametros da cimara de combustao. Conforme se pode observar na Figura 3. 2, a

metodologia é composta por diversos passos interligados que irdo ser expostos e descritos nas

seguintes subseccoes.

Determinar Area de Referéncia, Area Liner e Area Anelar

v

Calcular os Didmetros de Referéncia e Liner

v

Calcular a Area Snout e respetivo fator de queda de pressao

v

Calcular a dimensao do Swirler, respetivo fator de queda de pressao
e Swirl Number

l

Calcular a Area do Difusor, Angulo do Difusor, Comprimento do ~
Difusor e respetivo fator de queda de pressao Iteracao

l

Determinar o fator de queda de pressao e Comprimento do Liner

!

Determinar o Comprimento da Capula, Comprimento da Zona de
Recirculagao e Area do Orificio da Capula

!

Definir o Fator Padrao

l

Calcular os Comprimentos das Zonas Primaria, Secundaria e
Diluicao

!

Area dos Orificios das Zonas Primaria, Secundéria e Dilui¢cao

Figura 3. 2. Metodologia desenvolvida para o projeto da cimara de combustao anelar.
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3.1.1 Area de Referéncia

A area de referéncia necessita de ser dimensionada para niveis aceitaveis de perda de pressao na
camara de combustdo. Destacam-se dois parametros de perda de pressao adimensionais que sao
importantes no projeto da cimara de combustdo: razio entre a queda de pressdo total na
camara de combustio e a pressdo total de entrada (AP;_,/P;), e a razdo entre a queda de pressao
total através da camara e a pressdo dindmica de referéncia (AP;_,/q,.f). Os dois parametros
referidos anteriormente relacionam-se através da equacio (3.1) (Lefebvre & Ballal, 2010).
Acresce indicar que os parametros ms;, T3, P; correspondem ao caudal massico de ar,

temperatura e pressao a entrada da camara de combustao, respetivamente.

APy, APy, R (T35
= 5 (3.1)

P3 qref 2 Aref P3

A expressdo AP;_,/P; denomina-se, por norma, de perda global de pressao (overall pressure
loss) e é dada em percentagem, sendo que os valores variam entre 4 a 8%. Esta percentagem nao
tem em consideracao a hot loss, isto é, a perda fundamental de pressao devido a combustao.
Acresce indicar que este valor depende das condi¢oes de operacdo. A partir da equacio indicada
anteriormente € possivel obter a expressdo que permite o célculo da 4rea de referéncia, 4,.y, tal

como se pode observar na equacao (3.2) (Lefebvre & Ballal, 2010).

0.5
R (m,TO5\* AP,_, /AP;_,\"*
Ares _( 313 ) 3 4< 3 4) (3.2)

2 %] qref P3

O termo R assume o valor de 286,9 J/kg K e os restantes parametros sao definidos pelas
condicoOes de operacdo. A Tabela 3. 1 apresenta os valores relativos as quedas de pressao para as
diversas tipologias de cimaras de combustdo. Dado que o presente trabalho é relativo ao
dimensionamento de uma camara de combustdo anelar, os valores de interesse sdo os que se

encontram assinalados na tabela.

Tabela 3. 1. Quedas de pressao para as diversas tipologias de cdmaras de combustao (Lefebvre &

Ballal, 2010).

Tipo de Camara de Combustao APs-4 APs-4 M
P3 qref Aref P3

Tubular 0,07 37 0,0036
Tubo-anelar 0,06 28 0,0039

Anelar* 0,06 20 0,0046
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3.1.2 Area do Liner

A razdo entre a area de referéncia e do liner para cimaras anelares deve assumir um valor entre
0,65 e 0,67 (Sawyer & Japikse, 1985), pelo que adotando um valor médio, chega-se a relacdo
para a 4rea do liner. Assim, a area seccional da camara de combustio, A;, pode ser determinada

pela equagdo (3.3) (Mark & Selwyn, 2016).

A, = 0664, (3.3)

A camara de combustio deve ser dimensionada de modo a acomodar a reagdo de combustio
sem ultrapassar os limites de perda de pressdo estabelecidos pelo projeto. No entanto, varios
valores de area de referéncia sdo determinados, referentes a cada condicdo de operacdo, bem
como tendo em atencio as limitacoes aerodinamicas e quimicas. Os valores adotados deverao

garantir que todos os requisitos sdo atendidos em todas as condic¢bes de operacao.

3.1.2 Area Anelar

A 4rea anelar é calculada realizando a diferenca entre a area de referéncia e a area do liner,

conforme se pode observar pela equacio (3.4) (Mark & Selwyn, 2016):

Aan = Aref - AL (34)
3.1.3 Diametro do liner e de referéncia
Os valores dos didmetros podem ser calculados através das respetivas &areas, segundo as

equacoes (3.5) € (3.6).

T 2 T 5
Aref = Z ( 2 Dref + Dint) - Z Dint (35)

T T
AL = Z(Z D, + 2 Dan + Dint)z _Z (2 Dan + Dint)z (3-6)

A Figura 3. 3 representa a vista da seccdo de uma camara anelar identificando as suas principais
dimensdes e componentes. Identificam-se trés didametros: o diametro de referéncia (D,.f), 0
diametro interno (D;,;), que necessita de ter em atencdo as limitac6es impostas pelo projeto da

turbina em geral e, por fim, o didmetro do liner (D,).
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int

Figura 3. 3. Comprimentos de referéncia para uma cimara de combustao anelar (Mark &

Selwyn, 2016).

3.1.4 Area Snout
A velocidade de escoamento do ar na area A, deve ser igual a da area A,,. Deste modo, a area

anelar, A,,, pode ser encontrada pela equacdo (3.7) (Sawyer & Japikse, 1985).

Ao _ gt (57
— == =— 7
Aan man 0 an o
Dado que T:ln—3 = % = 1,25, substituindo na equacido obtém-se a relagdo monstrada na equacao
(3-8),
Ay = 1,25 A,y (3.8)

O fator de queda de pressdo no snout é obtido pela equacdo (3.9) (Dharmalingam & Kothari,

2021).
A A
P _ 0,25 I — 05 Zref (3.9)
qref qref AO
O didmetro D, é obtido resolvendo a equacao (3.10).
T 2 2
Ao = 7| (Dint + Dyeg +Do)” = (Dine + Dreg = Do) | (3.10)

3.1.5 Area do Swirler

A area do swirler é obtida através da equacio (3.11) (Lefebvre & Ballal, 2010 ; Dharmalingam &

Kothari, 2021).
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s
Agy = Z (DSW32 - DSWZZ) - 05mn, Ut(DSW3 - DSWz) (3.11)

Indica-se que n, corresponde ao nimero de pas fixas e v, representa a espessura das pas do
swirler. A espessura das pas assume valores entre 0,7 mm e 1,5 mm. Neste sentido, considerou-
se um valor intermédio nomeadamente 1 mm. Em relagdo ao nimero de pés fixas, os valores
segundo a literatura podem ser entre 8 e 10, sendo que no presente trabalho considerou-se 8

(Conrado et al., 2004).

A zona de recirculacao é essencial para a estabilizacdo da chama, mistura de ar-combustivel, e a
fonte de ignicao continua. Um ndmero de swirl reduzido origina um tempo de residéncia
reduzido da mistura reativa na zona primaria. Por sua vez, um nimero de swirl elevado
estabelece uma melhoria na mistura de ar-combustivel e aumenta o tempo de residéncia dos
produtos da combustdo, originando um aumento na eficiéncia da combustao. No entanto, a
medida que o nimero de swirl aumenta, as emissoes de NO, também aumentam. Um ntmero
de swirl superior a 0,6 é expectavel que melhore a recirculacao do escoamento e a configuracao
da zona central de recirculacdo. O nimero de swirl é calculado através da equacgdo (3.12)
(Dharmalingam & Kothari, 2021). O angulo de deflexdo do escoamento, By,, indicado na

equacao (3.12), pode variar entre 30° e 60°, pelo que se assumiu um valor intermédio de 45°.

3

2 1—-(D D
SN _ §tan ﬁsw ( swz/ SW3)2
1- (DSWZ/DSW3)

(3.12)

O fator de queda de pressdo no swirler é obtido através da equacao (3.13) (Dharmalingam &
Kothari, 2021). O parametro de desempenho do swirl, K,,, , assume valor de 1,15 para palhetas
com curvatura e 1,30 para palhetas planas, sendo este Gltimo o valor assumido no presente

trabalho (Saboohi et al., 2016).

L

3.1.6 Dimensoes do difusor

O fator de queda de pressao do difusor é calculado através da equacao (3.14) (Dharmalingam &

Kothari, 2021).

APdif — AP3—4 _ Apsw _ Apsn
qref qref qref qref

(3.14)
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Para auxiliar o calculo anterior, recorreu-se a expressao indicada na equacao (3.15).

APyip = — Qrey (3.15)
Qref

O angulo do difusor € obtido utilizando a equacao (3.16) (Mark & Selwyn, 2016).

APdif A32P32 1/1.22
P
@ =tan™! 3 R (3.16)
502.4( _A_z) 12 T,

Posteriormente, o comprimento do difusor pode ser calculado utilizando a equacio (3.17),
considerando que R, e R; correspondem aos raios de A, e A, respetivamente (Mark & Selwyn,

2016).
(Ro — R3)

Ldif = W (3'17)

3.1.7 Comprimento do Liner

O comprimento do liner (L,) representa o comprimento total das zonas, ou seja, a soma dos
comprimentos da zona primaria, secundaria e diluicdo. O fator de queda de pressao através do

liner pode ser calculado através da equacao (3.18) (Lefebvre & Ballal, 2010).

APy _ APy | AP,

.18
qref qref qref (3 )
Reorganizando a equacdo, obtém-se a equacao (3.19).
AP, AP5_ APy;
me 2 (3.19)

qref qref qref

O comprimento do liner pode ser calculado a partir da equacao (3.20) (Mark & Selwyn, 2016).

-D,

AP 1 - PRy (3-20)
QTef

LL =
0,05
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Os parametros de temperatura mais relevantes sdo os que afetam a tracdo do motor, a
longevidade e durabilidade das zonas quentes a jusante da cimara de combustao. No que diz
respeito ao desempenho geral do motor, a temperatura mais importante é a da entrada na
turbina, T,, que é a média ponderada das temperaturas do escoamento a saida. Dado que as pas
do bocal sao fixas em relacdo a camara de combustao, estas devem ser concebidas para suportar
a temperatura maxima. Portanto, o parametro mais importante para o projeto das pas do bocal
é o fator global de distribuicao de temperatura. O fator padrao (PF) providencia a distribuicio de
temperatura na dire¢do radial e circunferencial a saida da camara de combustao. O fator padrao

pode ser calculado através da equacao (3.21).

-1
Tnax —Ta 3 e[—o 05=L APL]

" DLAref (3.21)
T,—T;

PF =

3.1.8 Dimensoes da Zona Primaria

A zona priméria deve possuir o comprimento adequado para propiciar uma mistura adequada
de ar e combustivel. Segundo Sawyer (1985), o comprimento da zona primaria pode ser
estimado entre 2/3 e 3/4 do didmetro do liner. Este sugere a escolha de 3/4, uma vez que
proporciona uma elevada eficiéncia de combustao. Deste modo, tem-se que o comprimento da

zona primaria é dado pela equacao (3.22) (Sawyer & Japikse, 1985).

3

3.1.9 Dimensoes da Zona Secundaria

O comprimento da zona secundaria deve ser tal que possibilite a finalizacdo da reacao de
combustdo iniciada na zona primaria, diminuindo a emissdo de poluentes e aumentando a
eficiéncia de combustdo. A expressao que permite determinar o referido comprimento é dada

pela equacio (3.23) (Sawyer & Japikse, 1985).

1
Lzs =5 D (3-23)

3.1.10. Dimensoes da Zona de Diluicao

O comprimento da zona de dilui¢do precisa de ser dimensionado a fim de apresentar um
desempenho de mistura satisfatério entre o ar quente e frio. Essa necessidade deve-se ao
requerimento de um gradiente de temperatura homogéneo na entrada da turbina. No entanto,
um aumento do comprimento ndo garante uma melhoria na homogeneidade da temperatura,
uma vez que o ar adicional requerido para arrefecer reduziria o ar admitido na zona de diluicao.

As equacoes da Tabela 3. 2 s3o interpolacoes realizadas através das curvas da figura que

38



agilizam o processo de calculo do comprimento da zona de dilui¢do. A Figura 3. 4 apresenta o

grafico relativo ao desempenho da mistura na zona de diluicdo.

0.351
—-—AP, /q

ref

0.30- 5

0.254
30

T, -1y

Tnaz — T

0.20

TQ =

0.15+

0.10

0.05 ‘ .
1.20

LZD

Dy

Figura 3. 4. Grafico do desempenho da mistura na zona de diluicdo (Paula, 2016).

Tabela 3. 2. Curvas de desempenho de mistura na zona de dilui¢ao (Paula, 2016).

AP3-y Lz
P D,
15 3,78 — 6 PF
20 3,83 — 11,83 PF + 13,4 PF?
30 2,96 — 9,86 PF + 13,3 PF?
50 2,718 — 12,64 PF + 28,51 PF?

Como indicado na Tabela 3. 2, o valor corresponde a AP;_,/P; para uma camara de combustao

anelar é 20, pelo que o comprimento da zona de dilui¢io é definido pela equagdo (3.24).

L,y = D,(3,83 — 11,83 PF + 13,4 PF?) (3.24)
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3.1.11 Dimensoes da Zona de Recirculacao

Todos os componentes de velocidade decaem na direcio a jusante. Apo6s o ponto de estagnacao,
as velocidades axiais invertidas desaparecem, e mais a jusante o pico do perfil de velocidade

axial desloca-se para a linha central a medida que o efeito do vértice diminui.

O comprimento da zona de recirculacdo é obtido através da equacdo (3.25) (Mark & Selwyn,

2016).

Lzg = 2 Dy (3.25)

O angulo da zona de recirculacao, 6, , é calculado usando a equacao (3.26) (Mark & Selwyn,

2016).

_1|7D.(D, —2Dy,) — (D, — 4 Lz))VD,2 — 4Dy Dy, + 4 Dgy,® — 8Dy, Ly + 16 Ly
2D,*> — 4D, Dy, + 4 Dg,2 — 8D, Ly + 16 Lz*

cos (3.26)

O comprimento da cipula pode ser determinado a partir da equacao (3.27) (Mark & Selwyn,
2016):

DL - Dsw

L, =—L W
40 ™ 2 tan 6,5,

(3.27)

3.1.12 Dimensoes dos Orificios

Os orificios sdo responsaveis pela admissao de ar em cada zona de combustao. Estes podem ser
de dois tipos, planos ou convexos. De acordo com Saweyr (1985), os orificios planos sao mais
faceis de fabricar, enquanto os orificios convexos tém um coeficiente de descarga e penetracao
de jato mais elevado. Na zona primaéria, os orificios devem estar posicionados ap6s a zona de

recirculacdo. Nas restantes zonas estes devem estar no inicio de cada zona.

O namero de orificios total requeridos na zona primaria pode ser calculado através da equagio

(3.28) (Dharmalingam & Kothari, 2021).

) 4 1igp 15,25 rizp

T T QAP Ap, o \OF (3.28)
Bps p,)
(F:

Nzp djpz

O numero de orificios total necessario na zona secundaria pode ser determinado utilizando a

equacao (3.29) (Dharmalingam & Kothari, 2021).
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4 1y 15,25 1145

T w(2Ap, p)%5 Ap, \*° (3.29)
(7 s)
3

2
Ngzs djsz

O namero de orificios total requerido na zona de diluigdo pode ser calculado através da equacio

(3.30) (Dharmalingam & Kothari, 2021).

e 4ty 15251
nzp Gz = m (2 Ap, p3)°5 Ap, P o3 (330)
(7 25)

3.1.13 Distribuicao do escoamento de ar

No projeto convencional de cimaras de combustio, cerca de metade do caudal méassico do ar na
zona priméria é admitido através do swirler e a capula de arrefecimento. O caudal méssico do
swirler, mgy,, corresponde a soma do ar admitido na zona priméria através do swirl com o ar
admitido através dos orificios na cipula de arrefecimento. O caudal massico do swirl deve
conter uma razado de equivaléncia superior a 1 por forma a garantir estabilidade e ignicdo da
chama. O restante escoamento de ar é direcionado para a zona anelar, 1, . Relativamente ao
arrefecimento, com base na seguinte formula Ar de arrefecimento [%] = 0,1 T; — 30, cerca de
40% do caudal maéssico total é distribuido ao longo das diferentes zonas com base na
temperatura (Mark & Selwyn, 2016). A Tabela 3. 3 mostra a distribuicdo do caudal massico do

ar na camara de combustdo.

Tabela 3. 3. Distribuicdo do caudal méassico do ar nas diferentes zonas da cimara de combustao
(Mark & Selwyn, 2016).

Caudal massico do ar Nomenclatura  Percentagem [%]
Entrada ms 100
Recirculacao Mgy 20
Swirler Mgy 12

Capula de arrefecimento MD o1 8

Anelar Myn 80
Zona Primaria Mpy 20
Zona Secundaria Mgy 10
Zona de Diluigao Mpz 10
Ar de Arrefecimento Mool 40
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3.2 Desenho Técnico da Camara de Combustao

Considerando a metodologia demonstrada nas seccOes anteriores, foi desenvolvido um

programa através do MATLAB, que permite automaticamente calcular as dimensoes da cimara

de combustiao, em fun¢do das condi¢Ges de operacdo pretendidas. Utilizando as condigdes

iniciais apresentadas na Tabela 3. 4, obtiveram-se as dimensoes apresentadas na Tabela 3. 5.

Tabela 3. 4. Condicoes iniciais para dimensionamento da cAmara de combustao (adaptado de

(Shehata et al., 2019)).

Parametro Nomenclatura Valor Unidades
Caudal massico de ar a entrada ms 3,8 kg/s
Temperatura a entrada Ts 460 K
Pressdo a entrada Py 400 000 Pa
Caudal massico de combustivel My 0,01355 kg/s

Tabela 3. 5. Dimensées obtidas para a cimara de combustao.

Parametro Nomenclatura Valor Unidades

Area de Referéncia Aef 0,0446 m?

Area do Liner Agn 0,0294 m?

Area do Snout Ay 0,0189 m?

Area do Swirler Ag, 0,002 m?

Diametro de Referéncia D,s 0,098696 m

Diametro do Liner D, 0,07683 m
Diametro do Swirler Dy 0,02305 m
Angulo do Difusor 7] 24,3324 °
Comprimento do difusor Lgis 0,015078 m
Comprimento do Liner L, 0,22525 m
Comprimento da Zona Priméria Lpy 0,057623 m
Comprimento da Zona Secundéaria Lgy, 0,03815 m
Comprimento da Zona de Diluicao Lp; 0,11425 m
Comprimento da Zona de Recirculagao Lgz 0,100 m
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No presente trabalho para construir o modelo sé6lido da cAmara de combustao foi utilizado o
programa de desenho assistido por computador SOLIDWORKS. A Figura 3. 5 apresenta o
desenho técnico da camara desenvolvida no presente trabalho, ao passo que a Figura 3. 6 mostra

as dimensoes detalhadas da referida camara.

Figura 3. 5. Modelo 3D da cdmara de combustio projetada.

225,23
13,50 29,02 =

98,69

73,48
48,11

76,83

64
50
7.91
__'+

42,74

Figura 3. 6. Dimens6es da Camara de Combustao projetada.
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Capitulo 4

Simulacoes CFD

Neste capitulo sao apresentados os fundamentos tedricos necessarios para a formulacao e
compreensdao dos modelos numéricos associados ao estudo de cimaras de combustéo.
Primeiramente introduzem-se as equagoes de Navier-Stokes para escoamentos compressiveis,
seguindo-se os varios métodos de simulacio de escoamentos turbulentos e modelos de
turbuléncia para representar a fisica da turbuléncia em escoamentos complexos.
Posteriormente, demonstra-se como se gera a malha, bem como os passos a ser cumpridos

relativamente a configuracao da simulagdo numérica de modo a obter os resultados pretendidos.

4.1 Dinamica de Fluidos Computacional

A Dinamica de Fluidos Computacional (CFD, Computational Fluid Dynamics), consiste numa
ferramenta de analise e simulacido de varios sistemas que envolvem escoamento de fluidos,
trocas térmicas e fenémenos associados, como reacbes quimicas (Versteeg & Malalasekera,
2007). Esta ferramenta surgiu por volta de 1970 e permitiu o desenvolvimento de novos
métodos para analisar os sistemas a serem desenvolvidos com um custo reduzido e maior
rapidez, comparativamente a outros projetos de atividade experimental. O destaque do uso da
dindmica de fluidos computacional advém do avango tecnolbogico e do desempenho

computacional que possibilita armazenar uma elevada quantidade de dados.

A modelagdo via CFD apresenta a vantagem de permitir a analise bidimensional ou mesmo
tridimensional do escoamento, neste caso, ao longo da cdmara de combustao, algo que nio é
possivel ser feito recorrendo a modelos termodindmicos. Por outro lado, possibilita que seja
feito um estudo do escoamento no interior da cimara de combustio tendo em conta os efeitos

da viscosidade e turbuléncia, recorrendo a modelos de turbuléncia (Lima, 2013).

O software CFD utilizado no presente trabalho foi o ANSYS, sendo que é um conjunto de
softwares cujas ferramentas destinam-se a todos os campos da engenharia que requerem a
simulacio no desenvolvimento de produtos e processos. O ANSYS destaca-se a nivel global em
simulacoes de engenharia, envolvendo analise estrutural, dindmica de fluidos, eletromagnética,
entre outras. A vertente utilizada é o ramo da dinamica de fluidos que possibilita a simula¢ao do
comportamento de uma cadmara de combustao. Neste sentido, o médulo Fluent é o adequado ao
presente trabalho, uma vez que é destinado ao escoamento de fluidos e reacées quimicas. O
Fluent disponibiliza um vasto nimero de condi¢Ges de fronteira e modelos de turbuléncia, tais
como k — ¢, k— w, Transition SST, Reynolds-stress ou LES. O computador utilizado para
realizar as simulaces foi um processador 10 core CPU Intel Xeon(R) Silver 4210 CPU de 2,2
GHz e 64 gigabytes de RAM. A versdo do Fluent utilizada no presente trabalho foi a versdo de

2020 R2 para Windows.
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4.1.1 Equacoes de Governo

Os escoamentos turbulentos sdo caraterizados por movimentacdes do fluido com variacGes
subitas das propriedades do fluido a nivel temporal e espacial, sendo estes a maioria dos
escoamentos relacionados com engenharia (Eger, 2010). Embora as equacées fundamentais
pudessem ser utilizadas para descrever de modo completo os escoamentos turbulentos, as
limitagOes a nivel computacional tornam a resolucdo numérica direta das referidas equacoes
apenas possivel para escoamentos simples e com nimeros de Reynolds (Re) baixos, o que nao
ocorre na camara de combustdo em analise. Tal deve-se ao facto de, atualmente, ndo existir
capacidade computacional suficiente para resolver a elevada extensdo de escalas temporais e

espaciais associadas a turbuléncia (Nichols, 2016).

Um dos melhores métodos para analisar escoamentos turbulentos é escrever as equacées
diferenciais parciais que compoem os principios basicos da conservacdo nos quais se baseia a
dindmica de fluidos, tais como, a massa, a quantidade de movimento (Segunda Lei de Newton) e
a energia (Primeira Lei da Termodindmica). O conjunto das referidas equac6es diferenciais
parciais denominam-se de equacgdes de Navier-Stokes e traduzem a relacdo entre as trés
principais varidveis na descricdo de um escoamento, nomeadamente, a temperatura (T), a

pressao (p) e o vetor velocidade (v) (Lima, 2013).

Para um fluido newtoniano compressivel em regime transiente, a forma geral das equacoes de

Navier-Stokes na forma cartesiana é a apresentada nas equacoes (4.1), (4.2) e (4.3) (Lima,

2013):
I.  Equacao da conservacdo de massa (Continuidade)
g—f +o= o, (pvy) =0 (4.1)
II. Equacao da conservacido da quantidade de movimento
(pvl) + o (pvlpv,) pY; — : 5 aa;, (4.2)

onde o termo pg; é relativo as forgas de campo devidas a aceleracao da gravidade.

III.  Equacdo da conservacao da energia

O o)+ (o) =22+ 2 )+a( aT>+ v,
ot P ox P = 50 ox, PP F o Y ax) T T gy, (4-3)
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onde o termo h é relativo a entalpia e a corresponde a condutibilidade térmica do fluido.

O termo 7;;, presente nas equacoes (4.2) e (4.3) corresponde ao tensor das tensdes viscosas que
é definido a partir da Lei de Newton da viscosidade tal como demonstra a equacio (4.4), sendo

que u € a viscosidade dindmica do fluido e §;; corresponde ao delta de Kroneker, que assume o

valor 1 casoi = j e 0casoi # j (Frank M. White, 1991).

_ 6vi+6vj 26vk6
Tij = U ox, " ox;  30x ij (4-4)

As equacoes diferenciais parciais de Navier-Stokes sao nao lineares para a maioria das situacoes
reais, o que dificulta, e por vezes impossibilita, a obtengao de solugdes analiticas. Um modo de
contornar este problema é recorrer a métodos numéricos a fim de alcancar solugbes
aproximadas, como € o caso do método dos volumes finitos. No referido método, o escoamento
do fluido é repartido em distintos volumes de controlo de tamanho infinitesimal (malha
computacional) que transformam as equagGes diferenciais parciais em equagdes algébricas e as
integram utilizando técnicas numéricas que relacionam as propriedades de cada volume de

controlo com as dos volumes de controlo circundantes (Lima, 2013).

4.1.2 Métodos de simulacao de escoamentos turbulentos

A turbuléncia corresponde a um movimento tridimensional dependente do tempo no qual os
estiramentos de vortices provocam flutuacées de velocidade que se estendem a todos os
comprimentos de onda, entre um minimo determinado por forgas viscosas e um maximo
determinado pelas condicbes de fronteira do escoamento (Bradshaw, 1971). Existem trés
métodos para resolver numericamente os escoamentos turbulentos, nomeadamente o Direct
Numerical Simulation (DNS), o Large Eddy Simulation (LES) e o Reynolds Average Navier-
Stokes (RANS). Os métodos descritos serao abordados individualmente nas seguintes

subsecdes.

4.1.2.1 Simulaciao numeérica direta

Para resolver diretamente todo o espectro de escalas turbulentas pode ser utilizada a abordagem
conhecida como simulacdo numérica direta (DNS, Direct Numerical Simulation), na qual as
equacoes de Navier-Stokes sdo resolvidas numericamente sem a necessidade de usar modelos de
turbuléncia (“ANSYS Fluent Tutor. Guid. 18,” 2017) Na simulacdo numérica direta todas as
escalas de turbuléncia sdo simuladas, pelo que é necessario assegurar que a resolu¢do de malha
é suficiente para alcangar as escalas de turbuléncia mais reduzida (Nichols, 2016). O namero
minimo de elementos de malha necessario para obter uma resolucido espacial correta do

escoamento é proporcional a Re®/*

, pelo que, para escoamentos com um nimero de Reynolds
elevado, usando o método DNS, a malha computacional ia conter demasiados elementos, o que

se traduz num enorme esforco computacional. Neste sentido, ndo se torna viadvel para
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problemas praticos de engenharia que envolvam escoamentos com elevado namero de
Reynolds, devido aos custos que acarreta. Como alternativa destacam-se dois métodos de
simulacdo numérica que requerem requisitos computacionais menos exigentes, que sdo o LES e
o RANS.

4.1.2.2 Simulacoes de Grande Escalas

O método LES corresponde a aplicacao de uma operacao de filtragem de modo a remover o
efeito das escalas mais pequenas de turbuléncia. Assim, as grandes escalas de turbuléncia sao
resolvidas diretamente através das equacGes de Navier-Stokes, a semelhanca da simulacio
numérica direta, ao passo que as escalas mais pequenas, denominadas de escalas submalha, sao
modeladas através de um modelo algébrico simples, designado por modelo submalha (Souza et
al., 2011). Embora esta alteragdo se traduza num custo computacional significativamente
inferior comparativamente ao DNS, este método s possibilita a simulacdo numérica das
equacoes de Navier-Stokes na sua forma tridimensional e transiente. Deste modo, o método LES
apresenta a necessidade de malhas muito finas, o que faz com que nio seja 0 método mais

indicado para a simulagdo de cimaras de combustio.

4.1.2.3 Reynolds Average Navier-Stokes

No método RANS as propriedades do escoamento sdo decompostas num valor médio e numa
flutuacao relativa a turbuléncia. A decomposicdo de todas as propriedades do escoamento
origina uma equacio para resolucao do escoamento médio através de uma média temporal das
equacoes de Navier-Stokes. Este método apresenta vantagens relevantes, relativamente aos
restantes métodos indicados, tais como um reduzido custo computacional e nao existe a
necessidade de resolver os detalhes das flutuac6es da turbuléncia, pelo que somente é necessario
saber as propriedades médias temporais dos escoamentos, como velocidades médias ou

pressoes médias.

Por forma a escolher um dos métodos supramencionados é necessario ter em conta parametros
como as caracteristicas fisicas do escoamento, o nivel de precisao, os recursos computacionais
disponiveis, problema a resolver e a quantidade de tempo disponivel para as simulagdes. Nesse
sentido, e com base no que foi indicado anteriormente, 0 método RANS é o eleito para efetuar as
simulacoes pretendidas no presente trabalho. Por outro lado, acresce indicar que o facto de as
camaras de combustio poderem ser analisadas como um problema axissimétrico faz com que
ndo seja necessaria uma malha to pesada a nivel computacional, o que refor¢a a escolha do

método RANS (Lima, 2013).

Para se compreender de forma mais detalhada o modelo utilizado no presente trabalho, sdao
apresentadas de seguida as equagbes que constituem o método escolhido. A velocidade
instantdnea num escoamento turbulento pode ser decomposta em duas componentes, uma
componente média e uma componente de flutuagdo, a semelhanga da representacdo da

Figura 4. 1.
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Figura 4. 1. Representacao esquematica da decomposi¢ao de Reynolds (Lima, 2013).

Deste modo, a velocidade instantanea segundo a direcdo i é dada pela equagio (4.6), na qual v;
corresponde a velocidade instantanea, 7; é a velocidade média e v;’ representa as flutuacoes da

velocidade.

v =7, 4+ v (4-5)

Similarmente, esta decomposigao pode ser efetuada para outras variaveis do escoamento, sendo

a equacao (4.6) relativa a decomposicao de uma variavel genérica, ®.

OP=0+O (4.6)

A expressao do operador da média é a indicada na equacao (4.7).

P = f ddt 4.7)

Pela propria definicao, a média das flutuacoes é nula, tal como demonstra a equacio (4.8).

P’ =0 (4.8)

Aplicando esta decomposi¢do as equacdes de Navier-Stokes, (4.1), (4.2) e (4.3), obtém-se as

equacoes (4.9), (4.10) e (4.11) que constituem as equagoes RANS.

P =0 (49
at T ox, PV T 49
o+ 2 (o35 = 0P [ (27,90 25 00\ 0L
ot PP T oy PV =PI G T M\ oy T ax - 3% )| T o~ PYY 410
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9 o 2 aT o
3 (ph) + E [v;(ph + P)] = a [(aeff 8_xl> +vi(—p7'v; )] (4.11)

i

O termo a.rr € relativo a condutibilidade térmica efetiva e corresponde a soma da
condutibilidade térmica do fluido, «, e da condutibilidade térmica turbulenta, a;, a semelhanca

do que demonstra a equagao (4.12) (Wilcox, 2006).

Qepr = @+ (4.12)

O tensor de Reynolds, representado pelo termo —p®¥;'v;’, corresponde a tensdo exercida no
fluido pelas flutuagdes turbulentas e possui seis componentes independentes entre si, o que
conduz a um sistema indeterminado, sendo necessarias a introducao de outras expressoes, que

sao dadas a partir de modelos de turbuléncia.

4.1.3 Modelos de turbuléncia

Os modelos de turbuléncia podem ser classificados de acordo com o nimero de equacées de
transporte que utilizam para a definicao de tensor de Reynolds (Eger, 2010). Os modelos de zero
equagoes (Algébricos) usam apenas uma equacgao algébrica para o calculo da viscosidade
turbulenta, como é o caso de Cebeci-Smith, Baldwin-Lomax e Johnson-King. Por sua vez, nos
modelos de uma equacao, a viscosidade turbulenta é apresentada como um produto de uma
escala de velocidade por uma escala de comprimento da turbuléncia, no qual a energia cinética
turbulenta é utilizada para caraterizar a escala de velocidade e é obtida por meio de uma
equacao de transporte, ao passo que a escala de comprimento turbulenta é determinada através
de uma expressdo algébrica. Como exemplos dos modelos de uma equacdo destacam-se
Baldwin-Barth, Spalart-Allmaras e Rahman-Siikonen. Por fim, nos modelos de duas equacgoes,
as escalas de velocidade e de comprimento sao obtidas através da solucdo de duas equacoes de
transporte, cada uma para um escalar turbulento. Realcam-se os modelos k — &, RNG k — ¢,

Realizable k — e, k — w e SST k — w como exemplos de modelos de duas equacgdes.

Os modelos de duas equacoes foram desenvolvidos para representar melhor a fisica da
turbuléncia em escoamentos complexos, sendo que a maioria das investigacbes no ambito de
simulacoes CFD em camaras de combustao recorrem aos modelos de duas equacoes, que sao

apresentados nas seguintes subsecgoes.

4.1.3.1 Modelo k — ¢
Um dos principais modelos de duas equacdes é o modelo k — €. O primeiro modelo k — & com
um namero de Reynolds reduzido foi desenvolvido por Jones e Launder e, posteriormente, foi

modificado por diversos investigadores. O modelo k — ¢ resolve as equagGes da energia cinética
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turbulenta (k) e taxa de dissipacdo (&) em zonas de escoamento livre. Este modelo tem diversas
vantagens, tais como, reduzido custo e precisdo aceitavel (Wilcox, 2006). Devido as razoes
apontadas anteriormente, o modelo k — ¢ foi o selecionado para as simulacdes do presente

trabalho.

O modelo de duas equacoes k — ¢ pode ser expresso pela equacao da energia cinética turbulenta,
equacdo (4.13), e pela equacdo da dissipacdo de energia cinética turbulenta, definida pela

equacao (4.14).

0 k+a(k)_a
at(p) ax, Pku) =73

g 0y / 0x;

e\ Ok
<,u+—)— + G + Gy, — pe — Yy + Sk (4.13)
j

2

d d d U\ 0e £ £
T: (pe) + %(Pgui) = (H + ;)a + C15E(Gk + C3:Gp) — Czepf + S, (4.14)
i J & ]

O parametro G, representa a energia cinética turbulenta relacionada com os gradientes de
velocidade média e o par@metro G, refere-se a energia cinética turbulenta devido a
flutuabilidade. O pardmetro Y, corresponde a variacio da dilatacdo na turbuléncia
compressivel. As constantes do modelo de turbuléncia standard (Jones e Launder, 1972), tém
proporcionado uma boa concordancia com os resultados experimentais para uma vasta gama de
escoamentos turbulentos, os valores destas constantes sdo C;, = 1,44, C,, = 1,92, C;, = 0,09,

o, = 1,0 e g, = 0,13. O parametro u, corresponde a viscosidade turbulenta.

O modelo Renormalization Group Method (RNG) k — ¢ é um refinamento do modelo k — ¢
standard, que deriva diretamente partir das equacdoes de Navier-Stokes instantaneas,
recorrendo a uma técnica matemaética que se designa por Renormalization Group Method. Por
fim, o modelo Realizable k — ¢ é um desenvolvimento recente do modelo k — ¢ standard, no
qual a viscosidade turbulenta, u,, possui uma nova formulagao, bem como é implementada uma

nova equacio de transporte para ¢.

4.1.3.2 Modelo k —

O modelo de duas equagdes k — w inclui uma equacao para a energia cinética turbulenta, k, e a
segunda equacao para a taxa de dissipacdo turbulenta especifica (ou frequéncia turbulenta), w.
A semelhanca do modelo k — ¢, existem diversas versdes do modelo k — w. Uma das versdes
deste modelo que apresenta uma maior robustez devido a adi¢do de termos de produgio as
equacgoes de k e w é o modelo Shear Stress Transport k — w (SST) (Oliveira, 2016). Este modelo
utiliza a mesma equacdo de transporte de energia cinética turbulenta que o modelo k — ¢,
enquanto a segunda equacio é dada pela equacao da taxa de dissipacdo especifica, apresentada

pela equagao (4.15).
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0 +a( )—araw+6 Yy, +5, (4.15)

4.1.4 Geracao da Malha Numérica

O processo para gerar a malha € um dos aspetos mais importantes nas simula¢des de Dinamica
de Fluidos Computacional. O objetivo da malha é providenciar a distribuicdo de pontos onde a
solucdo ira ser calculada, sendo que quanto mais refinada for a malha, melhor resolugao se ira
obter dos escoamentos pretendidos. Contudo, é de notar que malhas mais refinadas irdo
aumentar o nimero de elementos, o que, consequentemente, aumenta de modo proporcional o
tempo e o custo computacional (Oliveira, 2016). A Tabela 4. 1 apresenta os principais

parametros definidos para a gerar a malha.

Tabela 4. 1. Parametros para gerar a malha.

Dimensao do Elemento 0,1mm
Dimensionamento
Taxa de crescimento 1,2
Angulo normal de curvatura 18°
Proximity Size Function Sources Faces
Qualidade da malha
Skewness Alvo 0,9
Smoothing Elevado
Estatistica
Nos 55813171
Elementos 40 898 845

Assim que o Fluent é inicializado, é fundamental verificar se a malha gerada se encontra dentro
dos limites para se obter resultados fidveis. O ANSYS Fluent tem a opc¢do no menu geral da
malha para realizar a avaliacdo da mesma tendo em conta os diversos parametros. Dos diversos
parametros para avaliar a qualidade da malha, os mais relevantes sdo a skewness e a orthogonal
quality. Os valores da malha gerada no presente trabalho foram de 0,22463 relativamente a
skewness, ao passo que para a qualidade ortogonal o valor foi de 0,77433. Analisando a
Tabela 4. 2 e Tabela 4. 3, verifica-se que a malha gerada se classifica como nivel excelente para a
skewness e nivel muito bom para a qualidade ortogonal. A Figura 4. 2 apresenta a vista global

do dominio da malha.
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Tabela 4. 2. Espetro Métrica Espectro Métrica da Malha — Skewness (Gok et al., 2017).

Excelente  Muito Bom Bom Aceitavel Insuficiente Inaceitavel

0-0,25 0,25- 0,50 0,50 - 0,80 0,80 - 0,94 0,95- 0,97 0,98 - 1,00

Tabela 4. 3. Espetro Métrica da Malha — Orthogonal quality (Gok et al., 2017).

Inaceitavel Insuficiente Aceitavel Bom Muito Bom Excelente

0- 0,001 0,001 - 0,14 0,15- 0,20 0,20 - 0,69 0,70 - 0,95 0,95 - 1,00

Q.00 50.00 100.00 (rirn)
I 020 a0

25.00 75.00

Figura 4. 2. Vista global do dominio da malha.

4.2 Configuracao do Problema

Para iniciar as simulac6es numéricas existem diversas fases que tém de ser cumpridas para se
obterem os resultados desejaveis. Inicialmente tém de ser definidos que tipos de modelos vao
ser aplicados em cada simulacdo, as condicoes de fronteira e os métodos de solucdo. Nas
seguintes subseccoes vao ser abordados estes pontos, de forma a demonstrar o método utilizado

para a realizacao das simulagdes numéricas no presente trabalho.

4.2.1 Modelos

O software ANSYS Fluent tem a capacidade de escolher diversos modelos, tendo em conta as

necessidades de cada simulac¢do. No presente trabalho, foram utilizados os seguintes modelos:
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I.  Modelo de Energia — modelo ativado para calcular a mudanca de temperatura no
processo de combustao;

II. Modelo de Viscosidade — através deste modelo podem ser estudados escoamentos
inviscidos, laminares e turbulentos. No presente trabalho, o modelo utilizado foio k — ¢
assumindo as constantes standards fornecidas pelo ANSYS Fluent. Este modelo, a
semelhanca do mencionado anteriormente, é um dos principais modelos de turbuléncia
em aplicagoes de engenharia.

III.  Modelo de espécies — este modelo permite modelar a mistura, transporte e combustio
de espécies quimicas. De modo a descrever o sistema da camara de combustdo do

presente trabalho foi selecionada a combustao sem pré mistura.

Em relacdo ao modelo de espécies é importante realcar as seguintes condigoes utilizadas nas
simulacoes desenvolvidas no trabalho vigente. A espécie de combustivel definida foi C,,H,, com
a temperatura de 300 K. As espécies de oxidantes e concentracio, a semelhanca da temperatura,
foram definidas. O oxidante utilizado é composto por azoto e oxigénio com as concentracoes
molares de 0,78992 e 0,21008, respetivamente. Ap6s serem definidas estas condicGes, é
necessario calcular a tabela probably density function (PDF). Os parametros da tabela sdo os

predefinidos, e é utilizado o refinamento da grelha automatico. Assim, obtém-se a tabela PDF.

O 1ltimo passo na configuracdo do modelo de espécies é a ativacdo do modulo de NOy, caso
contrario o ANSYS Fluent nao ir4 exibir informacao sobre a formacao de NOy quando se iniciar
a simulacao. Os passos desta etapa sio selecionar o NOy Térmico e o NOy Imediato, bem como
as espécies quimicas presentes no combustivel. O equilibrio parcial deve ser escolhido, uma vez
que este prevé a concentracao do radical O necessario para a previsdo do NOy térmico (Oliveira,
2016). A espécie quimica do combustivel, bem como a razdo de equivaléncia tém de ser
introduzidos. Por fim, a temperatura deve ser selecionada no modo PDF, para permitir a

interacao entre as reagdes quimicas e a turbuléncia (Fluent 6.3 Documentation, 2006).

4.2.2 Condicoes de Fronteira
Um dos passos mais importante na fase da configuracio do problema é a definigdo das
condicoes de fronteira, uma vez que afeta a convergéncia e os resultados das simulag¢ées

numéricas. Para tal foram definidas trés condigoes de fronteira:

I. Mass-flow inlet — Para a entrada de ar e injetores, a condicao de fronteira utilizada
foi o mass-flow inlet, assumindo as condig¢oes iniciais de projeto indicadas na seccdo
3.2.

II. Pressure-outlet — A saida da cimara de combustdo foi definido como pressure-
outlet, considerando que o sistema de pressdo a saida corresponde a pressdo de
operacao da camara de combustéo. Tal significa que nao existe queda de pressado dentro

da cAmara, o que em termos de engenharia é o que se pretende.
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III. Walls — Todas as faces da camara de combustdo projetada foram definidas como

parede, considerando os parametros predefinidos.

E de frisar que os valores relativos aos caudais de ar a entrada da cAmara de combustio e de
combustivel introduzidos nas condi¢Ges de fronteira foram os determinados na fase de projeto

da camara de combustao, no Capitulo 3.

4.2.3 Métodos de solucao

Nesta subseccdo sdo descritos os métodos estabelecidos para as simulacées, de modo a obter
resultados precisos, diminuir o tempo de simulacdo e alcancar a convergéncia. Foram testados
diferentes métodos de simulacao de modo a verificar qual o método que se adequava melhor a
simulagdo que estava a ser realizada. Inicialmente, nas simulac¢Ges executadas foram utilizados
os esquemas de solucdo predefinidos, contudo estes ndo permitiam obter uma convergéncia
suave da solucdo. Posteriormente, o esquema de solucao foi alterado para todos os métodos
serem de Second Order Upwind. Esta alteracdo permitiu obter a convergéncia da solu¢do com
resultados bastantes precisos, contudo o tempo de simulacdo aumentou consideravelmente.
Sendo assim o esquema de métodos utilizado foi o Coupled para o Pressure-Velocity Coupling,
o Least Squares Cell Based para gradient spatial discretization, SIMPLE para pressao e Second

Order Upwind para os restantes parametros.

4.2.4 Controlos de Solucao

Nesta subseccdo sdo apresentados os fatores de relaxamento (URF) e os limites da solugdo
definidos de modo a controlar a solu¢do. Os URF controlam a influéncia do resultado da variavel
anterior sobre a nova variavel em cada itera¢do. Os valores podem variar entre 0 e 1, sendo que
o valor 0 nao tem influéncia na iteracao seguinte e 1 corresponde a influéncia maxima na
iteracao seguinte. Embora muitas simulac6es possam nao exigir modificagoes aos valores por
defeito do URF nos controlos da solugao, a alteracdo destes valores pode ajudar a acelerar a
convergéncia ou melhorar a estabilidade de simulagdoes mais complexas, como é o caso do
presente trabalho. Se a solucdo de uma variavel manifestar comportamentos instaveis ou
divergéncia, a variacdo dos valores URF pode ser a solucdo para o problema. No presente
trabalho, os valores predefinidos tiveram de ser alterados de forma iterativa até se obter os

valores que permitiram estabilizar a solucdo. Os fatores de relaxamento utilizados estdo

mostrados na Tabela 4. 4.
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Tabela 4. 4. Valores dos fatores de relaxamento (URF).

URF

Pressao 0,3

Massa volimica 1

Forcas do Corpo 1
Quantidade de Movimento 0,5
Energia Cinética Turbulenta 0,65
Taxa de Dissipacao Turbulenta 0,65
Viscosidade Turbulenta 0,8
Espécies 0,5
Energia 0,6

4.2.5 Monitores

O objetivo dos monitores é avaliar a convergéncia da solucdo para cada variavel durante a
simulacdo numérica. Os varios critérios de convergéncia podem ser selecionados na caixa de
didlogo dos monitores residuais. Os residuos idealmente deveriam ir para zero a medida que a
solucdo converge. No entanto, os residuos decaem para um pequeno valor ("arredondamento") e
depois estabilizam ("nivelamento"). Os residuos podem cair até seis ordens de grandeza antes de
atingir o arredondamento e, para a maioria dos problemas, o critério de convergéncia
predefinido no Fluent é suficiente (“ANSYS Fluent Tutor. Guid. 18,” 2017). No presente
trabalho, como critério de convergéncia todas as variaveis, incluindo as espécies, foram

definidas para convergir quando os residuos atingirem 1076
4.2.6 Inicializacao e Calculo da Solucao

Uma vez que o método de calculo baseado em pressdo, considera as médias, sendo necessario
uma estimativa inicial para cada variavel. Na pratica, o utilizador deve definir os valores iniciais
de como o escoamento se comporta. No presente trabalho optou-se por utilizar a inicializacao
hibrida e selecionar, para inicio dos célculos, a zona de entrada de ar da cAmara de combustao

com as condicOes iniciais apresentadas na Secc¢ao 3.2 na Tabela 3. 4.

Relativamente a configuracdo do calculo, deve verificar-se primeiro o caso através da
funcionalidade check case do ANSYS antes de iniciar o processo de célculo, uma vez que garante
que nao existem erros no caso e que o modelo esté pronto a ser calculado. De seguida, a solucao
pode ser iniciada definindo o nimero de iteracoes pretendidas. No presente trabalho, optou-se

por cada simulacao ter 2 000 iteracdes.
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Capitulo 5

Resultados

Este capitulo apresenta os resultados das simulagdoes numéricas realizadas para a camara de
combustdo anelar projetada. Inicialmente, é apresentada a independéncia de malha,
demonstrando assim a qualidade da simulacdo numérica. Posteriormente, demonstra-se a
avaliacdo realizada do y+ para verificar se se encontra dentro dos parametros. Na Seccao 5.2 sao
apresentados os resultados da temperatura a saida da cdmara e o perfil de temperaturas, fator
extremamente relevante no presente trabalho. Na Seccio 5.3 é demonstrada a influéncia da
distribuicio de ar na camara de combustdo e apresentados os resultados para diferentes
condicgbes iniciais. Por fim, na Seccio 5.4 é realizada a anilise em termos de emissoes de
poluentes, onde se relatam as emissoes produzidas pela cAmara de combustdo, nomeadamente,

de di6xido de carbono, monéxido de carbono e 6xidos de azoto.

Para obter os resultados do presente trabalho foi utilizado um computador com 10 cores, Intel
® Xeon ® Silver 4210 @ 2.20 GHz e 64Gb de RAM. Cada solugao a ser obtida em média teve
uma duracdo de 168 horas. Os resultados e contornos obtidos e apresentados no presente

capitulo foram obtidos utilizando o ANSYS Fluent.

5.1 Convergéncia

A convergéncia é um parametro de extrema importancia, pois s6 deste modo é que é possivel
obter uma solucdo correta. A solucdo pode ser considerada convergente, quando se verifica que
cada equacdo estd a convergir para o valor definido para cada parametro. O critério de
convergéncia utilizado foi 107°, para garantir que o processo de convergéncia ocorresse sem

problemas.

A Figura 5. 1 apresenta os residuos da simulacdo numérica ao fim de 2150 iterac6es. Observa-se
que ap6s uma diminuicio inicial, os residuos oscilam em torno de um valor médio constante,
devido ao efeito da instabilidade do escoamento turbulento. O esquema “Second order upwind”
explicado na Secc¢do 4.2.3, providenciou resultados mais precisos comparativamente com os
outros métodos, sendo por isso o0 método definido para obter os resultados do presente trabalho.
A simulac¢io nao atingiu concretamente os valores dos residuos estipulados, como se observa na
Figura 5. 1, mas a partir da iteracdo 150 permaneceu estavel. Apesar de se efetuar uma pesquisa
em termos de métodos de solugdo, os residuos aproximaram-se sempre de 10~* devido aos

efeitos da instabilidade do escoamento.
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Figura 5. 1. Residuos da simulac¢ao numérica.

A solugdo pode convergir e mesmo assim encontrar-se errada, caso os residuos de tolerancia
assumam um valor elevado. Uma forma de verificar se os residuos de tolerancia definidos estdo
corretos, e se a solucdo convergiu completamente é através do mass imbalance. O ANSYS define
que o net mass imbalance deve ser menor que 0,5% do escoamento total do sistema, por
exemplo numa solucdo convergente, o escoamento que entra no sistema deve ser igual ao que
sai (Oliveira, 2016). No presente trabalho, o mass imbalance estava na ordem de 107* % , o que
demonstra que a solucdo convergiu completamente e que estd correta, conforme se pode

observar na Tabela 5. 1.

Tabela 5. 1. Mass Imbalance da simulacao realizada no presente trabalho.

Residuals — Mass Imbalance

Min [kg/s] — 0,000 435 221
Max [kg/s] 0,0003357345
0,5 % do escoamento total [kg/s] 0,004 75

5.1.1. Analise y+

A anilise de y+ ndo é relevante para o presente trabalho, dado que a transferéncia de calor
através das paredes nao é considerada. Contudo, é de realcar que os valores de y+ devem estar
entre 30 e 300. A Figura 5. 2 apresenta os valores do y+ para as diferentes zonas da cimara de
combustdo anelar. Analisando a Figura 5. 2, observa-se que apesar de, no geral, todas as zonas
da camara de combustao assumirem valores de y+ dentro dos parametros, existem certas zonas
onde o y+ tem um valor elevado. Nas zonas referencias cujo valor de y+ é mais elevado, a malha
podia ser mais refinada, contudo levaria a uma malha mais pesada e, por isso, a um aumento do
custo computacional. Dado ter sido atingida a independéncia de malha para os resultados

desejados, estas zonas da malha mantiveram-se iguais.
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Figura 5. 2. Valores de y+ obtidos na simulacdo numérica para a cAmara projetada.

O ANSYS possibilita determinar a média ponderada em funcao da 4rea do y+, sendo que o valor
obtido foi de 187,8, pelo que se encontra dentro do limite estipulado de 30 e 300 para um valor

de y+ aceitavel, a semelhanca do que foi indicado anteriormente.

5.2 Distribuiciao da Temperatura na Camara de Combustao

Os contornos para a temperatura da cimara de combustao projetada utilizando o jet fuel como
combustivel estdo apresentados na Figura 5. 3. Analisando os resultados obtidos, verifica-se que
a temperatura comeca a aumentar junto ao injetor e atinge uma temperatura de
aproximadamente 1400 K. Na zona primaria é onde se verifica a temperatura maxima na
camara, atingindo cerca de 2086 K. Por outro lado, na zona secundéaria observa-se a finalizacao
da reacdo de combustdo iniciada na zona primaria, diminuindo a emissdo de poluentes e
aumentando a eficiéncia da combustdo. Na zona de diluicio, verifica-se que existe um
decréscimo da temperatura até a saida, sendo a temperatura a saida da camara de

aproximadamente 1400 K.

Figura 5. 3. Distribuicdo de temperaturas na camara de combustdo projetada.
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A Figura 5. 4 ilustra o grafico que representa o perfil de temperaturas ao longo da cimara de
combustdo na secdo transversal do injetor de combustivel. Os resultados obtidos no presente
trabalho estdo de acordo com os apresentados por (Enache et al.,, 2017), sendo que este
apresentou uma temperatura maxima de 2000 K e uma temperatura a saida da camara de
combustdo de 1500 K.

2500
2000
1500

1000

Temperatura [K]

500

0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3

Posi¢do ao longo da cdmara de combustdo [m]

Figura 5. 4. Grafico da distribuicdo da temperatura ao longo da cimara de combustao.

Outro fator relevante de analisar no presente trabalho é a temperatura a saida da camara de
combust?o. Os valores de referéncia utilizados para comparar com os resultados obtidos, estao
apresentados na Tabela 5. 2. No presente trabalho, a analise da temperatura é de extrema
importéancia para verificar as condi¢oes de fronteira para o ar de arrefecimento. Os resultados
obtidos através das simulactes foram os pretendidos tendo-se obtido uma temperatura a saida
de 1400 K. Dos resultados apresentados na Tabela 5. 2 é de realcar os obtidos por (Enache et al.,
2017), uma vez que a temperatura a saida da camara de combustdo é de 1500 K, o que se

aproxima dos resultados obtidos no presente trabalho.

Tabela 5. 2 Tabela comparativa da Temperatura a Saida e Temperatura Méixima com a

literatura.
Temperatura a Saida [K] Temperatura Maxima [K]
Presente Trabalho 1400 2086
Enache et al., 2017 1500 2200
Petcu et al., 2013 1200 2100

A Figura 5. 5 ilustra o perfil de temperaturas a saida da camara de combustéao. O perfil no geral é

uniforme, com as temperaturas a variarem entre 1000 K e 1500 K. O filme de arrefecimento
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poderia ser melhorado através do pattern factor, para diminuir o aparecimento de hotspots
como se observa na parte interna da camara de combustao. Acresce indicar que o hotspot
mostrado na figura se encontra no eixo do injetor. No canto inferior direito da camara de
combustao verifica-se uma zona com temperatura reduzida, visto que essa face foi considerada

como parede, dado que apenas foi simulada Y4 da cAmara de combustao.

Figura 5. 5. Perfil de temperatura a saida da camara de combustao.

5.3 Distribuicao da Pressao e Velocidade na Camara de

Combustao

Para compreender o escoamento no interior da camara de combustio é necessario analisar a
distribuicdo da velocidade apresentada na Figura 5. 6. Na referida figura sdo apresentados os
contornos de velocidade ao longo da camara num plano simétrico com vista de corte. Observa-se
que o escoamento na zona da entrada é dividido para a zona anelar e para o swirler, sendo que a
diminuicao da zona anelar, proporciona um aumento da velocidade. No swirler, o aumento da
velocidade do escoamento s6 ocorre ap6s passar pelo mesmo, o que por sua vez favorece um
acréscimo a turbuléncia do ar no interior da cAmara de combustao. A magnitude de velocidade

de ar a saida da camara de combustao é de aproximadamente 190 m/s.

lcontour-10
[Velocity Magnitude
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Figura 5. 6. Contornos da magnitude da velocidade ao longo da cimara de combustao.
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A Figura 5. 7 apresenta os contornos da pressao total da caimara de combustdo. Como se pode
observar, a zona de pressao mais elevada situa-se a entrada da cimara de combustao, uma vez
que o ar se desloca em direcdo a zona de saida com condicGes de pressdo mais baixas. Nas zonas
onde existe turbuléncia também se observam zonas de baixa pressdo, uma vez que o
combustivel serd absorvido e misturado nessas zonas devido ao diferencial de pressdo. A
turbuléncia também ocorre na parede da camara de combustdo, com o objetivo de reduzir a
temperatura do revestimento, tal como, (Rahim et al., 2010) demonstrou. Verifica-se também
que nas zonas onde a pressdo é elevada, a magnitude da velocidade é reduzida, como seria

expectavel.
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Figura 5. 7. Contornos da pressao total ao longo da cAmara de combustio.

5.4 Distribuicao do Escoamento do Ar

A distribuicdo do escoamento de ar é um dos principais problemas no projeto e
desenvolvimento de uma camara de combustdo. E estudos publicados anteriormente
demonstraram que a distribuicio do escoamento de ar tem uma elevada influéncia na
temperatura da parede, emissoes e temperatura a saida da cimara (Mark et al., 2016). Nas
simulacoes do presente trabalho foram realizadas algumas alteracbes na distribuicio do
escoamento de ar, de forma a verificar as altera¢bes resultantes da variacdo das condicoes a

entrada da cAmara de combustao.

Analisou-se o efeito da alteracao do caudal de ar utilizado na caAmara de combustdo. Ao alterar-
se o caudal de ar, verificou-se que o parametro mais afetado foi a temperatura a saida da cAmara

de combustdo.

5.5 Analise das emissoes

Nesta seccdo sdo apresentados os resultados das emissoes produzidas pela camara de

combustdo dimensionada, nomeadamente, as emissdes de CO,, NOy e CO. Inicialmente é
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analisada a distribuicdo da fracdo massica do combustivel, através da Figura 5.8. Observa-se
que nao existe vapor de combustivel na zona de diluicdo, todo o combustivel é consumido na
zona priméria. Pode verificar-se também que o vapor de combustivel encontra-se disperso a

saida do swirler, demonstrando a eficiéncia ao nivel da turbuléncia.

[contour-3
Mass fraction of c10h2

Figura 5. 8. Distribuigdo da fragdo massica do combustivel no interior da caimara de combustao.

5.5.1. Dioxido de Carbono

O €0, é o principal gas que contribui para o aquecimento global, dado que absorve a radiagio de
infravermelhos emitida pela superficie da terra e atmosfera, impedindo que esta seja irradiada
para o espago. As emissoes de CO, resultam da combustao completa do combustivel, deste modo
a Unica solucdo para diminuir a as emissées desta espécie é reduzir o combustivel utilizado.
Contudo, ao diminuir-se a utilizacao de combustivel, a poténcia obtida também diminui, o que
resulta num desafio enorme para o desenvolvimento de motores e camaras de combustio.
Analisando a Figura 5. 9 , observa-se que a producdo de €O, comeca logo a partir da saida do
injetor e termina no inicio da zona de dilui¢do. A maior producao de CO,verifica-se entre a zona
primaria e secundaria da cimara de combustio, decorrente da combustio e pelo facto do

combustivel ser consumido maioritariamente nesta zona.

lcontour-5
Mass fraction of co2
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Figura 5. 9. Distribuicao da fracao méssica de C0, ao longo da cAmara de combustao.
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5.5.2 Monoéxido de Carbono

As emissOes de CO sdo associadas a combustido ineficiente (ou combustdo incompleta do
combustivel). A combustdo incompleta estd muito relacionada com a atomizacdo do
combustivel, pois quanto mais reduzidas forem as particulas do combustivel, mais facilmente se
misturam com o ar, o que permite aumentar a eficiéncia da combustao. As emissdes de CO sdo
geralmente resultantes da falta de oxigénio para completar a reagdo para CO,, e a partir da
dissociacdo do €O, caso a mistura presente na zona de combustao for estequiométrica. Estas

condigbes verificam-se na zona primaria (Quaresma, 2010).

De acordo com a Figura 5. 10, observa-se, como espectavel, que a maior concentracao de CO
ocorre na zona primaria. Isto deve-se ao facto referido anteriormente, em que a formacao do €O
prende-se com a existéncia de zonas no interior da cdmara de combustdo com mistura rica e
com 0, insuficiente para completar a reacdo de oxidacdo. Com o aumento da temperatura na
zona primaria e secundaria, verifica-se uma redugio substancial de CO, resultante do aumento

das taxas de reagao.

Por outro lado, a concentracdo da fracdo molar de CO ao longo da cdmara deve-se ao
escoamento do combustivel originado pelo swirl. A saida da cAmara de combusto verifica-se

que nao existe formacao de CO, significando que ocorreu uma combustio completa.

lcontour-4
[Mass fraction of co

014
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011

Figura 5. 10. Distribuicdo da fracdo massica de CO ao longo da cimara de combustao.

5.5.3 Oxidos de Azoto

A investigacdo do impacto das emissdoes de NOy tem vindo a aumentar, devido aos danos
causados por este poluente. Como explicado anteriormente na seccao 2.4.8.3, a formacao de
NOy é governada pelo mecanismo de Zeldovich e, segundo esta teoria, o NOy é formado através
do azoto a temperaturas extremamente elevadas. Este pico de temperatura no presente trabalho
verifica-se na zona primaéria, no entanto, a oxidacdo ocorre principalmente depois da area da

chama, na qual se verifica uma concentracdo de O e OH suficiente para ocorrer o processo de
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formacdo. Esta afirmacdo pode ser comprovada analisando a Figura 5.11, onde se verifica que a

maior concentracdo de NOy esta localizada depois da chama.
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Figura 5. 11. Distribuicao da fracdo méssica de NOy ao longo da camara de combustao.

5.6 Sumario

A andlise da cdmara de combustao projetada utilizando o jet fuel como combustivel apresentou
resultados satisfatérios em relacdo a temperatura a saida da camara e as emissoes produzidas.
Através da andlise realizada, foram identificados diversos fatores que influenciam diretamente
na eficiéncia e no desempenho da cimara de combustdo. Com base nisso, é possivel realizar
melhorias e otimizacGes na cAmara de combustao projetada, visando aumentar a sua eficiéncia e

diminuir as emissoes produzidas.

No geral podem observar-se diversos factos interessantes com os resultados obtidos.
Primeiramente, em termos do perfil de temperaturas ao longo da cdmara, os resultados obtidos
demonstram que a cdmara projetada cumpre os requisitos a nivel de temperatura e distribuigio
do escoamento de ar, obtendo temperaturas maximas e temperaturas a saida dentro dos valores
publicados na literatura. Em relacdo as emissdes produzidas pela camara de combustdo
projetada, a formacao dos poluentes decorreu dentro das zonas estipuladas para existir uma

reducao dos poluentes emitidos.
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Capitulo 6

Conclusoes e Trabalho Futuro

Na presente dissertacdo é projetada uma cimara de combustido para um motor turbohélice de
reduzidas dimensbes para ser aplicado num UAV e simulado o desempenho da respetiva
camara. Primeiramente é realizado o projeto da cimara de combustao utilizando o algoritmo
desenvolvido no presente trabalho, seguindo-se a implementacdo do desenho num sistema de
CAD para ser possivel a simulacao CFD. Este capitulo resume as principais conclusoes desta

investigacao, e apresenta recomendacGes para trabalhos futuros.

6.1 Conclusoes

A presente dissertacdo visa, portanto, fornecer uma contribuicao cientifica para os esforcos em
curso na area de propulsao dos UAVs. Deste modo, o objetivo principal foi desenvolver um
método para o dimensionamento de uma camara de combustao anelar de reduzidas dimensoes

e posteriormente realizar a simulacao numérica para avaliar o desempenho da mesma.

Para tal, a metodologia desenvolvida no presente trabalho foi baseada no estudo de (Lefebvre &
Ballal, 2010) para projetos de cdmaras de combustido de turbinas a gis operando com
hidrocarbonetos. Deste modo, foi desenvolvido um programa para ser possivel o cilculo das
dimensdes da camara de combustio tendo em conta as condicOes iniciais de projeto.
Posteriormente a serem obtidos os valores para os diversos parametros, construiu-se o modelo
3D soélido da camara de combustao utilizado o software SOLIDWORKS para ser possivel realizar

a avaliagdo do desempenho da camara de combustao.

As simulacoes numéricas foram realizadas com recurso ao software ANSYS Fluent. Estas
permitiram o estudo do escoamento no interior da cimara de combustao tendo em conta os
efeitos da viscosidade, turbuléncia e temperatura. Relativamente aos modelos, optou-se por
utilizar o modelo k — ¢ standard e os métodos de segunda ordem, que apesar de aumentarem o

custo computacional demonstraram os melhores resultados.

Os parametros analisados nas simula¢bes numéricas realizadas foram o perfil de temperaturas
ao longo da cimara e a saida da cimara de combustio, a distribuigdo da fracdo massica do
combustivel, do C0O,, NOy e CO. Os resultados obtidos no presente trabalho sdo muito
promissores denotando a capacidade da camara de combustao projetada ser utilizada em UAVs,
com a missao de vigilancia. Em primeiro lugar, em relacdo ao padrao de temperaturas ao longo
da camara, os resultados demonstram que a camara projetada atende aos requisitos de
temperatura e distribui¢cdo do escoamento de ar, apresentando valores maximos de temperatura
e temperaturas a saida da cAmara de combustao dentro dos limites publicados na literatura. No

que diz respeito as emissoes geradas pela cimara de combustido projetada, a formacgdo de
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poluentes ocorreu dentro das areas estabelecidas para permitir a reducdo das emissoes

poluentes.

6.2 Trabalhos Futuros

A area explorada na presente dissertagdo é de extrema importancia para as varias organizacoes e
empresas responsaveis pelo setor da aeronautica. A comunidade cientifica recentemente tem
investido e desenvolvido pesquisas e solugcdes para a area de propulsdo de UAVs. O presente
trabalho demonstra o projeto de uma camara de combustao anelar de reduzidas emissGes para
ser aplicada numa aeronave nao tripulada. De modo a continuar o dmbito da investigacao do

presente trabalho, os seguintes estudos devem ser desenvolvidos:

e Estudo da cimara de combustao projetada em diversas condi¢Ges de operacio;
e Estudo da influéncia dos parametros iniciais nos poluentes emitidos;

e Otimizacao do perfil de temperaturas a saida da cimara de combustao;
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Anexos

Apéndice A

Tabela A. 1. Requisitos gerais dos UAVs para aplicages civis relativas a Observagio da Terra.

Observacdo da Terra Alcance Autonomia Altitude Velocidade
Con§ ervagao: Polqlgao, terra e Longo Médio a Longo Médio a Alto Baixo a Médio
monitorizacdo da vida selvagem
Pescarias: Protecao da Pesca Longo Médio a Longo Médio a Alto Médio a Alto
Servicos Meteorol6gicos:
Amostragem e analise da Longo Médio a Longo Médio a Alto Baixo a Alto
atmosfera
Geografico
Longo Médio a Longo Alto Baixo a Médio
Levantamento Geologico
Arqueologico Baixo Baixo Baixo Baixo
ii&utorldades. ﬂu_v1a1§: Cursg de Médio a Longo Médio a Longo Médio baixo Baixo a Médio
4gua e monitorizagdo de nivel
Satélite Atmosférico Ultra longo Ultra longo Alto Alto
Reconhecimento de gelo Médio a Longo Médio a Longo Baixo a Médio Médio a Alto
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Tabela A. 2. Requisitos gerais dos UAVs para

Territorial e Gestao Comercial.

aplicacoes civis relativas ao Ordenamento

APLICACAO REQUISITOS
Ordenamento Territorial e Gestdo ) . )
Comercial Alcance Autonomia Altitude Velocidade
Urbano Baixo Baixo Baixo Baixo
Fotografia Aérea
Mapeamento Médio a Longo Médio a longo Médio a Alto Baixo a Médio
Monitorizacao de Curto a Médio Curto a Médio Baixo a Médio Baixo a Médio
rebanho
Agricultura
Pulverizacdo de Curto a Médio Médio a Longo Baixo Baixo a Médio
culturas
Empresas de servigos publicos (géas,
petroleo e eletricidade) — Inspecao de Médio a Longo Médio a Longo Baixo a Médio Baixo a Médio
ductos e linhas de forca
Procura de minerais Médio a Longo Médio a Longo Médio Baixo a Médio
Servigos dEEntrega — Entrega de Curto a Longo Curto a Médio Baixo a Alto Baixo a Alto
ncomendas
Se_:rvu;os de}nformagao — Noticias de Baixo Baixo Baixo Baixo
informacao e difusdo das mesmas
Telecomunicacoes Longo Longo Alto Médio a Alto
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Tabela A. 3. Requisitos gerais dos UAVs para aplicactes civis relativas ao Seguranca Interna.

APLICACAO REQUISITOS
Seguranca Interna Alcance Autonomia Altitude Velocidade
Guarda Costeira Monltorlza(%ap costeira e Longo Médio a Longo Médio a Alto Baixo a Alto
maritima
Autoridades policiais Seguranga e vigilancia Curto a Médio Curto a Médio Baixo a Médio Baixo a Médio

SuportAe d.e Entrega supn mentos de Curto a Longo Curto a Médio Baixo a Médio Baixo a Alto
Emergéncia emergéncia
Detecdo de incéndio
florestal e avaliagao de Longo Médio a Longo Médio a Alto Baixo a Médio
danos
Servicos de Incéndio Combate a incéndios
florestais . L 3 . P . P
Curto a médio Curto a Médio Baixo a Médio Baixo a Médio
Comunicacao
Instltulgoes‘de barcos s:alva-vgdas: Investigacao de Longo Médio a Longo Médio a Alto Baixo a Alto
Incidentes; Orientacao e controlo
Alfindega e Impostos:i}glggéliznma para importacoes Longo Médio a Longo Médio a Alto Baixo a Alto
Autoridades locais: controlo de desastres Curto a Médio Curto a Médio Baixo a Médio Baixo a Médio
Agéncias de transito: Monitorizacdo e controlo de Curto a Médio Curto a Médio Baixo Baixo

transito
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Apéndice B

Espécie Quimica Massa Molar [kg/kmol]

H 1,008
c 12,010
o 16,000
N 14,007
0, 32,000
N, 28,014

Ci0H;; 142,276
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Apéndice C

nnn

Adiabatic flame temperature and equilibrium composition for a fuel/air mixture

as a function of equivalence ratio.

nmn

import cantera as ct
import numpy as np
import sys

import csv

HARRARHARRABH R R R B RH R R R H AR R AR A BB R AR HH AR R R AR R R R R AR R HRHHBHHBHHHHHHHH
HA#HA#BHARAHE

# Edit these parameters to change the initial temperature, the pressure, and

# the phases in the mixture.

# phases
#gas = ct.Solution('grizo.yaml")

gas = ct.Solution('91sp_694re.yaml")

# equivalence ratio range
phi_min = 0.3

phi_max = 3.5
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npoints = 33

# Set the gas composition :

T =460

P = 400000

# find fuel, nitrogen, and oxygen indices

fuel_species = 'NCio0H22'

ifuel = gas.species_index(fuel_species)

io2 = gas.species_index('02")

in2 = gas.species_index('N2")

# air composition

air_N2_0Oz2_ratio = 3.76

stoich_0O2 = gas.n_atoms(fuel_species,'C') + 0.25*gas.n_atoms(fuel_species,'H")

HARRARHARRARHH R AR RAHRABRARRHBRHRRARHHRHB R AR RA AR AR RARRH R R R R AR R A HAA#H
HA#RARHARAAH

# create some arrays to hold the data

phi = np.zeros(npoints)

tad = np.zeros(npoints)

xeq = np.zeros((gas.n_species,npoints))
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for i in range(npoints):

phi[i] = phi_min + (phi_max - phi_min)*i/(npoints - 1)

X = np.zeros(gas.n_species)

X[ifuel] = phili]

X[io2] = stoich_O2

X[in2] = stoich_O2*air N2_0O2_ratio

# set the gas state

gas. TPX =T, P, X

# equilibrate the mixture adiabatically at constant P

gas.equilibrate("HP")

tad[i] = gas.T

xeq[:,i] = gas.X

print ("At phi = ","%10.4f"% (phi[i])+ " Tad = ","%10.4f"% (tad[i]))

# write output CSV file for importing into Excel

csv_file = 'adiabatic.csv'

with open(csv_file, 'w") as outfile:

writer = csv.writer(outfile)

writer.writerow(['phi','T (K)'] + gas.species_names)

for i in range(npoints):
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writer.writerow([phi[i], tad[i]] + list(xeq[:,i]))
print('Output written to {0}'.format(csv_file))

#print "Output written to", "%s"%(csv_file)

# Plot your results

# The mass fractions of selected species
if '--plot’ in sys.argv:
import matplotlib.pyplot as plt
for i, cas in enumerate(gas.species_names):
if cas in ['02','CO2','CO']:
plt.plot(phi,xeq[i,:], label = cas)
plt.hold(True)
plt.xlabel('Equivalence ratio")
plt.ylabel('Mass fractions')
plt.hold(False)
plt.legend(loc="best")

plt.savefig('plot.png', bbox_inches="tight")

# The adiabatic flame temperature

#savefig('plot_flamespeed-'+str(tin)+'-'+str(p)+'.png', bbox_inches="tight')

import matplotlib.pyplot as plt

80



plt.plot(phi, tad)

plt.xlabel('"Equivalence ratio")

plt.ylabel('Adiabatic flame temperature [K]')

plt.show()

#plt.savefig('plot.png', bbox_inches="tight")
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Apéndice D

cle

clear all

format long
%Parametros Iniciais
%

%m3_ponto= 8.66;

% m3_ponto= 5; %kg/s
% T3= 288.15; %K

% P3=101325; %PA

% mf_ponto= 0.145; %kg/s

% Condicoes do Excel

% m3_ponto= 4.8; %kg/s
% T3= 498.15; %K

% P3= 557290; %PA

% mf_ponto= 0.145; %kg/s

% m3_ponto= 4.8; %kg/s
% T3= 255.65; %K

% P3=557290; %PA
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% mf_ponto= 0.145; %kg/s

% m3_ponto= 0.06701; %kg/s

% T3=298; %K

% P3=98900; %PA

% mf_ponto= 0.145; %kg/s

%Mohammed et. al 2019

m3_ponto= 3.8; %kg/s

T3=460; %K

P3=400000; %PA

mf_ponto= 0.01355;%kg/s

density_3= 3.03;

% Constantes

R=286.9; %gas constant, 286.9 Nm/(kg K)

deltaP3_4_ q_ref = 20; % deltaP3_4/q_ref = 20 %% Table 4.1 (page 137) Pressure Losses in

AnnularCombustion Chambers

deltaP3_4_ P3 = 0.06; %deltaP3_4/P3 = 0.06 %% Table 4.1 (page 137) Pressure Losses in

Annular Combustion Chambers

%m3*T3”(0.5)/A_ref*P3= 0.0046 %% Table 4.1 (page 137) Pressure Losses in Annular

Combustion Chambers

%density_3=P3/(R*T3)

% density_3=0.73611536; %Altitude = 5000m

83



%% %% 3. Dimensions %% %% %

%0pcao 1

A_ref=((R/2)*(m3_ponto*(T3)"(0.5)/P3)"2*(deltaP3_4__q_ref)*(deltaP3_4__ P3)"(-1))"0.5
% Casing Area

A _L=0.66%A_ref %Linear Area

A _an=A_ref-A_L % Annulus Area

% Calculos dos Diametros

diametros_final %Devolve os valoresde D_refe D_L

%0pcao 2

% A_ref=(pi()/4)*((2*D_ref+D_int)"2-D_int"2-(2*2*10"(-3))"2)

% A_L=0.66*A_ref

% A_an=A_ref-A_L

%

% D_L=0.5*sqrt(4*A_L/pi())

%density_3=9.8 %kg/m3 density_3=(P3*28.96)/(R_universal*T3)

%% % %% Diffuser dimensions %%% %%

A_0=1.25%A_an % Snout outer area

%A_0=(m3_ponto/man_ponto)*A_an
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%A_3= Area do compressor

deltaP_sn__q_ref=0.25%(A_ref/A_0)

V_ref3=m3_ponto/(density_3*A_ref);

q_ref=0.5*density_3*V_ref3"2;

%deltaP_L_q_ref= deltaP3_4_q_ref-deltaP_dif qref

%deltaP_dif q_ref=deltaP3_4_ q_ref - deltaP_sw__ q_ref - deltaP_sn__q_ref

% Do= % Snout outer diameter

diametro_Do_ final

D_3=0.064;

A_3=(pi0)/4)*((D_int+D_ref+D_3)"2-(D_int+D_ref-D_3)"2);

% Diffuser angle

K_SW=1.30; %thin straight blades

B_SW=45; % graus - valor entre 45° a 70°

B_SW=degarad(B_SW);

%A_SW=0.00464

D_SW_teste=0.3*D_L
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D_SW3=0.054;

D_SW2=0.01;

n_v=_8;

v_1=0.001;

%

S_N=(2/3)*tan(B_SW)*((1-(D_SW2/D_SW3)"*3)/(1-(D_SW2/D_SW3)"2))

%

A_SW=(pi()/4)*(D_SW3"2-D_SW2"2)-0.5*n_v*v_t*(D_SW3-D_SW2)

D_SW3=0.05;

A_SW=0.002;

deltaP_sw__q_ref=K_SW*((A_ref/A_SW)"*2*(sec(B_SW))"2-(A_ref/A_L)"2)*(12/100)"2;

deltaP_sw__q_ref=vpa(deltaP_sw__q_ref)

deltaP_dif q_ref=deltaP3_4__q_ref - deltaP_sw__q_ref - deltaP_sn__q_ref;

deltaP_dif q_ref=vpa(deltaP_dif q_ref)

deltaP_L_ q_ref=deltaP3_4_ q_ref - deltaP_dif q_ref;

deltaP_L__ q_ref=vpa(deltaP_L__ q_ref)

deltaP_dif_P3=deltaP_dif _q_ref*q_ref*(1/P3);
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deltaP_dif_P3=vpa(deltaP_dif_P3)

% syms A3

% phi_deg=60.14;

% phi_rad=deg2rad(phi_deg);

% eqn3= phi_rad = atan((((deltaP_dif P3)*A3"(2)*P3"(2))/((502.4*(1-
(A3/A_0))"(2)*m3_ponto”(2)*T3)))"(1/1.22))

% [A3]= solve(eqn3);

% A_3=vpa(A3);

% A_3=A_3(1)

%deltaP_dif P3=0.01;

%

phi_rad= atan((((deltaP_dif_P3)*A_3"(2)*P3"(2))/((502.4*(1-
(A_3/A_0))"(2)*m3_ponto”(2)*T3)))"(1/1.22)); % Diffuser angle

phi_deg= phi_rad*(180/pi());

phi_deg=vpa(phi_deg)

%

Ro=D_o/2;

R3=D_3/2;

%

%R_3=0.009996

% %% Diffuser length
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L_dif= (Ro-R3)/tan(phi_rad);

L_dif=vpa(L_dif)

% L_dif=0.00170

%

% syms R_3

% eqng= L_dif == (Ro-R_3)/tan(phi_rad)

% [R_3]= solve(eqny);

% R_3=vpa(R_3);

% R_3=R_3(1)

% D3=2%*R_3

% PF=(T_max-T4)/(T4-T3) % Pattern Factor

PF=o0.30

%

%L_L=0.9*D_ref

%L_L=0.15719

% L._L=0.35*D_ref

% PF=1-exp((-0.05*(L_L/D_L)*deltaP_L ref)"(-1))

L_L=-D_L/(0.05*(deltaP_L__q_ref)*log(1-PF)) % Linear Length

L_PZ=(3/4)*D_L % Primary zone length
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L_SZ=0.5*D_L % Secundary zone length

L_DZ=D_L*(3.83-11.83*PF+13.4*PF"2) % Dilution zone length

%Snout Area

C_dS=0.64967; %C_dS = 1 valor indicado num artigo

A_SN = A_0%*(20/100)*(1/C_dS)

%Swirler diameter

n_B=8 %numero de blades 8 to 10

D_hub=0.10*D_ref; % 10 ;a 15% de Dref

%D_SW=sqrt(((A_SW/n_B)+(pi()/4)*D_hub”(2))*pi()/4);

%D_SW=vpa(D_SW)

D_SW=D_SWg;

%Recirculation zone length

L_RZ=2*D_SW

%Recirculation zone angle
% Opcao 1
% theta_ RZ=acos((-D_L*(D_L-2*D_SW)-(D_L-4*L_RZ)*sqrt(D_L"2-

4*D_L*D_SW+4*D_SW"2-8*D_L¥*L_RZ+16*L,_RZ"2))/(2*D_L"2-
4*D_L*D_SW+4*D_SW"2-8*D_L*L._RZ+16*L,_RZ"2))
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% thetad_RZ=theta_RZ*(180/pi())

%

% theta_ RZ=deg2rad(thetad_RZ);

%0pcao 2

thetad_ RZ=60;

theta_ RZ=degarad(thetad_RZ);

%Dome length

L_dome=vpa((D_L-D_SW)/(2*tan(theta_RZ)))

%% %% Célculo dos Holes %% % %%

m_pz=0.2*m3_ponto;

m_sz=0.1"m3_ponto;

m_dz=0.1"m3_ponto;

deltaP_L=deltaP_L__q_ref*q_ref;

C_D=0.6; % valor assumido

% % Primary Zone Holes

%Forma diferente de calcular

% n_pz_x_d_pz2=4*m_pz/(pi()*(2*deltaP_L*density_3)"0.5);
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% d_pz=0.01516;

% n_pz=n_pz_x_d_pz2/(d_pz"2)

n_pz_x_d_pz2=15.25*m_pz/((P3*deltaP_L/T3)"0.5);

% d_pz=0.01516; %valor do artigo

d_pz=0.004; %valor assumido

n_pz=n_pz_x_d_pz2/(d_pz"2);

%Actual geometric dia;meter (primary zone)

d_h_pz=d_pz/C_D"(0.5);

% % Secondary Zone Holes

%Forma diferente de calcular

% n_sz_x_d_sz2=4*m_sz/(pi()*(2*deltaP_L*density_3)"0.5);

% d_sz=0.01502;

% n_sz=n_sz_x_d_sz2/(d_sz"2)

n_sz_x_d_sz2=15.25*m_sz/((P3*deltaP_L/T3)"0.5);

% d_sz=0.01502; %valor do artigo

d_sz=0.004; %valor assumido

n_sz=n_sz_x_d_sz2/(d_sz"2);

%Actual geometric diameter (secondary zone)

91



d_h_sz=d_sz/C_D"(0.5);

% Dilution Zone Holes

%Forma diferente de calcular

% n_dz_x_d_dz2=4*m_dz/(pi()*(2*deltaP_L*density_3)"0.5);

% d_dz=0.01502;

% n_dz=n_dz_x_d_dz2/(d_dz"2)

n_dz_x_d_dz2=15.25*m_dz/((P3*deltaP_L/T3)"0.5);

%d_dz=0.01502; %valor do artigo

d_dz=0.004; %valor assumido

n_dz=n_dz_x_d_dz2/(d_dz"2);

%Actual geometric diameter (diluation zone)

d_h_dz=d_dz/C_D"(0.5);

%%%% IMPRIMIR RESULTADOS %% %%

fprintf('A_ref= %d\n',A_ref)

fprintf('A_L= %d\n',A_L)

fprintf('A_an= %d\n',A_an)

fprintf('A_SW= %d\n',A_SW)

fprintf('A_SN= %d\n',A_SN)
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fprintf('D_ref= %d\n',D_ref)

fprintf('D_L= %d\n',D_L)

fprintf('D_o= %d\n',D_0)

fprintf('D_3= %d\n',D_3)

fprintf('deltaP_L__q_ref= %d\n',deltaP_L__q_ref)

fprintf(‘'deltaP_sn__q_ref= %d\n',deltaP_sn__ q_ref)

fprintf(‘'deltaP_sw__q_ref= %d\n',deltaP_sw__ q_ref)

fprintf('deltaP_dif__q_ref= %d\n',deltaP_dif _q_ref)

fprintf('S_N= %d\n',S_N)

fprintf('PF= %d\n',PF)

fprintf('L_L= %d\n',L._L)

fprintf('L_PZ= %d\n',L._PZ)

fprintf('L_SZ= %d\n',L._SZ)

fprintf('L_DZ= %d\n',L._DZ)

fprintf('L_RZ= %d\n',L._RZ)

fprintf('L_dif= %d\n',L_dif)

fprintf('L_dome= %d\n',L._dome)

fprintf('phi_deg= %d\n',phi_deg)

fprintf(‘thetad_RZ= %d\n',thetad_RZ)
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fprintf('Ntimero de orificios na zona primaria= %d\n',n_pz)

fprintf('Didmetro do orificio da zona primaria= %d\n',d_h_pz)

fprintf('Nimero de orificios na zona secundaria= %d\n',n_sz)

fprintf('Didmetro do orificio da zona secundaria= %d\n',d_h_sz)

fprintf('Nimero de orificios na zona de diluicao= %d\n',n_dz)

fprintf('Didmetro do orificio da zona diluicdo= %d\n',d_h_dz)

L_cupula=vpa((D_ref+D_int-D_o0)*L_dif/(D_o-D_3))
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