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Resumo

Devido ao aumento do trafego aéreo e as crescentes preocupacées com o meio ambiente, é
importante estudar formas de reduzir as emissdes de poluentes. E também importante estudar
medidas para proteger os componentes de uma aeronave das elevadas temperaturas geradas

na camara de combustao.

No presente trabalho é realizada uma simulacao CFD, cujo componente de estudo € uma camara
de combustdo de uma turbina a gas CFM56-3. E pretendido avaliar as emissdes de poluentes e
a variacao das temperaturas através da variacao dos angulos de injecao de combustivel. Sendo
este um estudo de continuidade, foi usado o CAD e alguns dos dados elaborados pelo Engenheiro
Jonas Oliveira procedendo-se as alteracoes necessarias para melhoramento dos resultados. Para
a geracdo da malha foi usado o software HELIX-OS e para o calculo numérico o software

comercial Fluent 16.2.

Sera observada a influéncia dos angulos de injecao tanto para controlo das emissdes de
poluentes, bem como a variacao das temperaturas para protecao dos materiais constituintes

de uma turbina a gas.

Sao feitas varias simulacées CFD para uma variedade de angulos de injecao considerados aptos
para um bom funcionamento pela manutencao da TAP, e outros angulos considerados inaptos

para funcionamento do combustor.

Foi concluido que dentro da gama de angulos estudados, que o angulo de 58° é o que apresenta

melhores resultados, temperaturas mais baixas e menores emissoes de poluentes.
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Abstract

Due to the air traffic increase and growing concerns about the environment, it is important to
study ways to reduce pollutants emissions. It is also important to consider actions to protect

the aircraft components from high temperatures generated in the combustion chamber.

In the present work a CFD simulation is performed, the component of study is a combustion
chamber of a CMF56-3 gas turbine engine. It is intended to evaluate pollutant emissions and
variation of temperature by performing a fuel injection angles variation. Being this a continuity
study, the CAD made by Engineer Jonas Oliveira and some of his data were used making all the
necessary changes to improve the results. For meshing generation was used the HELYS-OS

software and for numerical calculation the software was the FLUENT 16.2.

The influence of the injection angles will be observed both for pollutant control emissions as

well for temperature to protection of all the materials of a gas turbine.

Several CFD simulation are made for a variety of injection angles considered to be suitable for
proper operation by TAP maintenance, and other angles considered unfit for combustor

operation.

It was concluded that within the range of angles studied, the angle of 58° is the one that have

the best results, lower temperatures and lower emissions of pollutants.

Palavras-Chave

Combustion chamber, pollutants emissions, temperature, CFD, CATIA V5, HELYX-OS, FLUENT
16.2
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1. Introducao

1.1. Motivacao

Cada vez mais o mundo esta preocupado com as emissdes de poluentes, sendo por isso
importante reduzir em todos os sectores industriais as emissdes destes poluentes. Esta previsto
que a indlstria aeronautica seja responsavel por 43 giga toneladas de poluicao até 2050. Um
estudo feito recentemente que levou a cabo a avaliacdo de 20 dos melhores avioes
transatlanticos concluiu que em termos de eficiéncia de combustivel ha uma diferenca de 51%
entre o mais eficiente e o menos eficiente, o que da para concluir que existe uma grande

margem para se diminuir as emissdes de poluentes [1].

Outro aspeto importante é o controlo da temperatura na camara de combustao para menor
desgaste dos materiais constituintes de uma turbina a gas e consequentemente aumento da

vida (til.

Umas das principais causas de estragos no combustor e componentes a jusante, tal como as
turbinas, é a distribuicdo de combustivel mal balanceada devido a sujidade ou defeitos nos
injetores, o que fara também com que as emissdes de NOx e CO sejam mais elevadas devido a
existirem zonas quentes e menos quentes dentro do combustor. Estas zonas mais quentes irao
diminuir a vida Gtil dos componentes da turbina a gas, tais como as pecas de transicao, pas e
bocal da turbina. Estes problemas podem ser minimizados pela remodelacao e calibracao dos

injetores [2].

Tipicamente, as turbinas a gas tém varios injetores de combustivel que injetam o combustivel
para o interior da camara de combustao. Idealmente cada injetor deveria injetar um fluxo de
combustivel uniforme e a mistura de combustivel e ar deveria ser igual em cada injetor, sendo
também necessario que as gotas (droplets) fossem aproximadamente iguais para cada injetor

caso o combustivel fosse admitido no estado liquido.

As causas provaveis das variacdes na injecao de combustivel sdo: defeitos de fabrico, montagem
imperfeita, erosao ou “coke”, cinza dentro dos injetores e falhas no injetor devido a fadiga. O
resultado destes defeitos sera um aumento da temperatura a volta da seccao de combustao, o
que é muito inconveniente, pois a vida Gtil dos materiais constituintes de uma turbina a gas

diminui com o aumento das temperaturas.

Uma combustao ndo uniforme ira aumentar as emissdes de NOy, devido a pontos de alta
temperatura na zona de combustao, ou o contetido de CO e hidrocarbonetos nao queimados
devido a pontos menos quentes, ou a uma mistura pobre, ou uma vaporizacdo do combustivel

mais lenta. Se for injetado demasiado combustivel em um ou mais injetores, os gases a saida

1



da camara de combustdo serdo quentes de mais, o que levara a diminuicao da vida Gtil dos

materiais que serao expostos a estes gases.

1.2. Objetivos

0 objetivo principal desta dissertacdo € a analise da influéncia da variacdo dos angulos de
injecao do combustivel na camara de combustdo de uma turbina de gas CFM56-3, na formacao
dos poluentes e na temperatura. Com esta analise é pretendido identificar os angulos 6timos
em que as emissdes sdo menores € as temperaturas mais favoraveis.

Outro objetivo, secundario mas tdo importante como o primeiro, serda aumentar o
conhecimento sobre turbinas a gas, a termodinamica e todo o processo teoérico e pratico

necessario a simulacao numeérica, desde o desenho até a simulacao em si.

1.3. ICAO

A organizacdo da Aviacao Civil Internacional é uma agéncia especializada para desenvolvimento
seguro e ordenado da aviagao civil a nivel mundial, através do estabelecimento de normas e
regulamentos necessarios para o bom funcionamento do sector aeronautico, com seguranca e
eficiéncia. O estudo deste trabalho ira ter em conta os padroes exigidos para o controlo de
emissoes, assim como ciclo de aterragem descolagem (LTO), figura 1. Este ciclo tem apenas em

conta a fase em que a aeronave esta proxima do aeroporto, altitude inferior a 3000 pés [15] e

estipula valores minimos para salvaguardar a qualidade do ar perto das zonas aeroportuarias.

;:l;mn 5 ™ -
< N v Approach W 30
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,f"" ﬁ.'_ &A =F | . :
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et @ LA e

Q Thrust settings

Figura 1 - Ciclo LTO [9]



A poténcia em cada fase do ciclo é descrita na Tabela 1. O ciclo LTO consiste em quarto
momentos distintos do ciclo de voo de uma aeronave, sendo que a primeira fase é a descolagem
da aeronave, em que esta esta com 100% da poténcia por aproximadamente 0,7 minutos.
Quando a aeronave sobe até aos 3000 pés, a poténcia situa-se nos 85% e dura aproximadamente
2,2 minutos. Entre a fase dois e a proxima fase, a aeronave completa um determinado percurso
que nao esta nos limites LTO. A aeronave ao comecar a descer dos 3000 pés inicia-se a terceira
fase, neste momento os motores estdao a 30% da sua poténcia maxima e a duracao é de
aproximadamente 4 minutos. Por fim, a Gltima fase é quando a aeronave se situa no aeroporto,
em que a poténcia € de 7% e dura aproximadamente 26 minutos. Estes serdo os valores de

poténcia usados no presente estudo [9].

Tabela 1 - Poténcia da turbina em cada fase do ciclo LTO

Fase Poténcia [%] Tempo [minutos]
Descolagem 100 0,7
Subida 85 2,2
Aproximacao 30 4,0
Taxi 7 26

No anexo 16 do ICAQ, volume Il, os padroes para as emissdes dos poluentes sao os seguintes

(Tabela 2):

Tabela 2 - Valores padrdo para as emissdes de poluentes

Emissoes
Poluente Por cada Kg de combustivel

CO, 3160 g

H,0 1290 g

NOy 15¢g

SOx 1,2¢g

co <0,6 g
Hidrocarbonetos <0,01¢g

Os resultados das emissdes serao calculados através do caudal massico do poluente a saida da
camara de combustao (kg/s) em relacdo ao caudal massico de combustivel (kg/s) a entrada da
camara de combustao:

caudal méssico de poluente asaida X1000 _ g (1 )

caudal massico de combustivel a entrada Kg

Assim, obtendo o valor das emissdes em gramas por cada kg de combustivel sera possivel
comparar com os valores da Tabela 2.

1.4. Poluentes perigosos para o meio ambiente

As turbinas a gas sdo maioritariamente alimentadas por combustiveis baseados em
hidrocarbonetos. O resultado do uso desse tipo de combustiveis € a emissdo de poluentes



perigosos para o meio ambiente e efeitos toxicos para os humanos. Os poluentes mais
abundantes produzidos pelas turbinas a gas sao [6]:

e Mondxido de Carbono

e Oxidos de Azoto

e Hidrocarbonetos nao queimados
e Particulas

Monoéxido de Carbono

As emissdes de CO tém origem na combustao incompleta e ineficiente, este poluente é mais
preocupante a baixas altitudes ja que é muito resistente a oxidacdo [6] e pode atingir
concentracoes preocupantes. Por outro lado, a altas altitudes, este poluente consegue oxidar

mais facilmente formando CO2, que contribui para o aquecimento global.

Oxidos de Azoto

NOy representa tanto o monoxido de azoto (NO) como o didxido de azoto (NO,). As moléculas
de NOy tém efeitos negativos para o meio ambiente, sendo o mais grave o de contribuir para o
aquecimento global através da irradiacdo de calor na producao de ozono a baixas altitudes,

sendo este também toxico.

Hidrocarbonetos ndao queimados
Assim como o CO, os poluentes UHC sao produzidos gracas a ineficiéncia da combustao. Sao

perigosos especialmente para o sistema respiratorio dos seres humanos.

Particulas

As particulas sdo a variedade de elementos e compostos que sdo expelidos apds o processo de
combustdo. A volatilidade das particulas é baseada no tamanho do carbono e de outras
moléculas. As particulas mais finas apresentam maior risco para os seres humanos por terem

maior facilidade em entrar no sistema respiratorio.

1.5. Dinamica de Fluidos Computacional

A Dinamica de Fluidos Computacional (CFD) é aplicada em varias areas da indlstria aeronautica
e permite simular varios processos, tais como: o escoamento ao longo de uma asa, o calculo
numérico dos processos de combustdo no interior de uma camara de combustédo, entre outros.
CFD é um ramo da dinamica de fluidos, tem a vantagem de reduzir o custo de experiéncias
fisicas pela sua substituicdo por uma simulacao numérica. Desde os anos 50, com a exponencial
emergéncia dos computadores, tornou-se mais facil usar mecanismos computacionais para
prever e calcular as varias equacdes que governam a dinamica de fluidos. Essas equacdes que
governam a dinamica de fluidos Newtoniana, conhecidas como equacbes Navier-Stokes, sdo
conhecidas ha mais de 150 anos, no entanto ainda existe bastante pesquisa para tentar resolver

as equacdes na forma complexa de forma expedita, principalmente as equacdes RANS
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(explicado no capitulo 4) para problemas relacionados com a turbuléncia. Para validar os
resultados das equacdes que governam a dinamica de fluidos sao feitos estudos experimentais,

por exemplo ensaios em tineis de vento que sdo de custo mais reduzido [27].






2. Camaras de combustao

2.1. Componentes de uma Turbina

Antes de toda uma explicacao sobre combustores, € necessaria uma breve explicacdo sobre o
funcionamento de uma turbina a gas, esta € composta por 3 componentes principais:

compressor, combustor e turbina (figura 2).

Difusor Compressor Segio de queima Turbina  Bocal

Figura 2 - Esquema de uma turbina a gas [5]

2.1.1. O Compressor

O compressor é o primeiro componente de uma turbina a gas, na sua constituicdao estdo dois
(caso do CFM56-3) ou mais veios onde estao fixos varios conjuntos de pas. Cada um destes
conjuntos de pas (rotor mais estator) tem a funcao de comprimir o ar proveniente do difusor
e, consequentemente, aumentar também a temperatura [5]. Os conjuntos de pas sdo
alternados entre uma fileira de pas rotativas e uma fileira de pas fixas (figura 3), a primera
aumenta a energia cinética do caudal, enquanto que a segunda converte essa energia cinética

em aumento de pressao.
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Figura 3 - a) Estator b) Rotor [5]

Para o CFM56-3 existem dois conjuntos de compressores, alta pressao (HPC) e baixa pressao

(LPC) (Figura 4), cada um com um veio independente.

H.P SHAFT
L.P COMPRESSOR H.P. COMPRESSOR DRIVE FROM TURBINE

e
ORIV RO

LP_SHAFT
DRIVE FROM TURBINE

~ COMBUSTION SYSTEM
ACCESSORY DRIVE MOUNTING FLANGE

TWIN-SPOOL COMPRESSOR

Figura 4 - Compressores de alta e baixa pressao [24]

A taxa de compressao indica quantas vezes o ar foi comprimido, se a taxa for de 10:1 significa
que a pressao do ar a saida do compressor € 10 vezes superior a pressao na entrada. Este € um
fator importante no desempenho do motor uma vez que quanto maior a taxa de compressao

menor o consumo de combustivel.

Existem dois tipos de compressores, sendo dada a seguir uma descricao muito breve das
vantagens de cada um:
e Compressor axial

Maior eficiéncia, menor area frontal, menor resisténcia ao avanco, maior taxa de
compressao
e Compressor centrifugo

Maior robustez, facilidade de fabrico, reduzido custo de fabrico, vida util elevada



2.1.2. Difusor

Entre a saida do compressor e a entrada da camara de combustdo existe um componente
(difusor) que tem como funcao desacelerar o ar, reduzindo-a cerca de 5 vezes a fim de entrar
na camara a baixa velocidade, reduzindo as perdas. Como nédo existe energia a ser retirada ou

acrescentada ao sistema, a pressao total mantém-se contante e a pressao estatica aumenta.

2.1.3. Camara de combustao

Na camara de combustédo é admitido ar pressurizado, ao qual é misturado o combustivel. Como
produto da combustao existirao gases a altas temperaturas. O processo de combustao, que sera

o foco deste estudo, sera explicado com mais detalhe mais a frente.

2.1.4. Turbina

A funcao da turbina é conceder energia continua ao compressor e, em certas configuracoes de
turbinas a gas, fornecer poténcia ao veio que alimenta uma hélice ou rotor [24]. Aos gases
provenientes da camara de combustido é extraida energia mecanica pela turbina, a qual é
transferida ao compressor através do veio que os une. Tal como o compressor, a turbina é
formada por varios conjuntos de pas estaticos e moveis. Também como no compressor, para o
CFM56-3, existem duas turbinas, a turbina de baixa pressao (LPT) alimenta o compressor de
baixa pressao (LPC), e a turbina de alta pressao (HPT) alimenta o compressor de alta pressao
(HPC).



2.2. Ciclo ideal de Brayton

Na Figura 5 esta ilustrado o ciclo ideal de Brayton, em que sao baseadas todas as turbinas a gas

modernas. A explicacao do ciclo é a seguinte:

e O processo A a B, é um processo de compressao isentropica, em que o compressor aumenta

a pressao e a temperatura do ar a partir dos valores de entrada.

B _ — COMBUSTION

C (heat energy added)

< EXPANSION
(through turbine and nozzle)

PRESSURE

COMPRESSION
(pressure energy A
added) AMBIENT AIR

VOLUME

Figura 5 - Diagrama Pressao-Volume [24]

e No processo B a C, é adicionado calor a pressdao constante. Este processo ocorre no
combustor e o aumento da temperatura tem origem na combustdo. E, neste caso,
adicionado combustivel a pressao constante.

e O processo C a D, expansao isentropica, ocorre na turbina, onde os gases provenientes da
camara de combustdo sdo expandidos e a energia extraida na expansdao dos gases &
transformada em energia mecanica, sendo a energia remanescente expandida na tubeira
propulsiva.

e O processo D a A, rejeicao de calor a pressdo constante, so existe no ciclo termodinamico.
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2.3. Temperatura adiabatica de chama

A temperatura de chama é talvez a propriedade mais importante da combustdo pois é com base
nela que se pode controlar a taxa de injecdo. A temperatura adiabatica de chama é a
temperatura atingida, se a energia libertada pela reacdo quimica que converte a mistura fresca
em produtos de combustao, for utilizada na sua totalidade para o aquecimento desses mesmos
produtos (sem perdas térmicas). Mas na realidade, é sempre perdido algum calor na forma de
radiacdo e conveccdo, pelo que a temperatura adiabatica de chama raramente é atingida.
Apesar disso, tem um importante papel na determinacao da eficiéncia de combustdo e na
transferéncia de calor. Com altas temperaturas, ha tendéncia a formacao de mais oxidos de
azoto e mesmo com mistura estequiométrica, a qual deveria apenas originar CO, e H,0, mas
esses produtos sao instaveis (a essas temperaturas) e parte deles dao origem a radicais como
por exemplo CO, H,, O, H e OH. A energia absorvida na dissociacdo desses produtos é
consideravel, e tem como efeito reduzir substancialmente a temperatura maxima de chama
[6].

Os principais fatores que influenciam a temperatura adiabatica de chama sao [6]:

e Razao ar/combustivel - a variacao desta razdo ira resultar numa alteracao da temperatura
adiabatica de chama.

e Temperatura inicial do ar - o aumento ira provocar a subida da temperatura adiabatica de
chama, no entanto, a extensao dessa subida diminuira com o aumento da temperatura da
chama em misturas proximas da reacdo estequiométrica, para aumentar a temperatura
adiabatica de chama é necessario metade do aumento da temperatura inicial do ar.

e Pressao - um aumento da pressao aumentara a temperatura da chama. Uma forma de
observar isto sera através das reacbes de dissociacdo do CO, e H,0, essas reacdes sao
endométricas, ou seja, absorvem energia, os produtos da sua reagdo irdo provocar um
aumento do volume. Contrariando este aumento de volume, ao aumentar a pressao resulta

numa menor dissociacao e logo numa temperatura de chama mais elevada

2.4. Estabilidade da chama

Apesar de apenas parte do ar que provem do compressor chegar a zona primaria de combustao,
as velocidades de escoamento sao demasiado elevadas quando comparadas com a velocidade a
que a chama se propaga através da mistura de ar/combustivel. As camaras tém também de
operar em uma vasta gama de condicdes, como a temperaturas e pressoes baixas, e razoes de
combustivel/ar fora dos limites de flamibilidade para misturas hidrocarbonetos/ar. Ha entao
necessidade da utilizacdo de mecanismos especiais ou aerodinamicos usados para estabilizar a

chama promovendo uma zona de baixas velocidades [6].
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A criacao de um fluxo reverso dentro da zona primaria para que os gases da combustao entrem
em recirculacdo é um desses mecanismos, os vortices sdo continuamente alimentados com o

auxilio de um swirl (ver figura 6).

Figura 6 - Recirculacao do ar induzido pelo swirl [6]

2.5. Camara de combustao

Dada uma breve introducao sobre os componentes de uma turbina a gas e o seu funcionamento
podemos ent&o iniciar o estudo mais focado na camara de combustao. A camara de combustao
€ o componente onde o combustivel é misturado com o ar, queimando em seguida (ver Figura
7). Durante o processo de combustdo, aumenta a temperatura e a energia potencial quimica é

transformada em energia térmica.

/ '%_i:%’“\_ﬁx_

20% COOLING 20%
OILUTION

PRIMARY ZONE _ | DILUTION ZONE
I

Figura 7 - Distribuicao de ar no combustor [24]

Apenas 20% de todo o ar proveniente do compressor é usado para a combustao, o restante é
usado para arrefecimento do combustor e para diluicao (reducao da temperatura dos gases),

figura 7. Sao entao os trés caudais divididos da seguinte forma (ver figura 7) [6]:
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Fluxo de ar primario - que é misturado com o combustivel e permite a queima do mesmo,
tendo uma proporcao proxima da estequiométrica (20%)

Fluxo de ar secundario - para direcionar a chama para longe das paredes e garantir que a
combustao é o mais completa possivel (20%)

Fluxo de ar terciario - para reduzir as temperaturas dos gases da combustdo (40%

arrefecimento de paredes e 20% diluicao)

Cooling slot Secondary holes  Cooling slot

\ v

Casing

Dome

\

[ I |

\ \Outer annulus
Fuel nozzle ——— T Voo
: i /! ;
7 : Dilution holes Discharge
= | : nozzle
| Diffuser I:Il’rlmary : Intermediate | D%ll.l[lCl]‘l p
| E zone | zone : zone Turbine
\ : Flame-tube wall : nozzle
I
I

Snout )L

Inner annulus

Swirler

Primary-zone holes
Figura 8 - Nomenclatura do interior da camara de combustéo [24]

Como explicado atras, 20% do fluxo de ar é usado diretamente na combustdo, sendo feita a

entrada desse ar pelo difusor. O difusor permite reduzir a velocidade do escoamento. Na saida

do difusor o ar é dividido entre a zona primaria e a conduta, geralmente com 20% e 80%

respetivamente. A conduta ira levar o ar a zona intermediaria e a zona de diluicdo. Para haver

condicoes ideais, a razao combustivel/ar devera rondar 1 kg de combustivel por 18 kg de ar [6].

Na zona primaria da-se a ignicdo, e € necessario satisfazer varios requisitos:
A ignicao deve ser fiavel;
A chama tem de ser estavel;
O intervalo dos limites de flamabilidade deve ser amplo;
0 funcionamento deve ser estavel numa vasta gama de razdes de equivaléncia;
A eficiéncia de combustdo deve ser elevada;
As emissoes de poluentes devem ser reduzidas;

A temperatura de saida deve ser uniforme e ndo demasiado alta.

A funcao da zona primaria é a de permitir a ignicao e estabilizacdao da chama resultante da

reacao entre o combustivel e o ar de combustdao primario. O swirler e as entradas de ar

secundarias fornecem recirculacao ao escoamento, reduzindo a probabilidade de autoignicao

(ver Figura 9).
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Na zona intermediaria, todo o combustivel ndo queimado na zona primaria é agora consumido.
Se na zona primaria as temperaturas forem superiores a 2000 K [6], as reacdes de dissociacao
darao origem a concentracdes significantes de CO e H,. Devem entao esses gases passar para a
zona de diluicdao e serem rapidamente arrefecidos por grandes quantidades de ar garantindo
assim que o CO, por ser um poluente e uma causa de ineficiéncia da combustao, seja expelido
da camara nao queimado.

Na zona de diluicdo a funcdo é o controlo da temperatura, permitindo obter temperaturas
uniformes e baixas o suficiente para nao se danificar as pas da turbina. Para além das entradas
de ar secundario e de diluicao, existem nas paredes da camara de combustao pequenos buracos
onde o ar é introduzido de modo a manter a temperatura da superficie interior a um nivel

adequado.

Figura 9 - Recirculacao do ar [5]

Os principais fatores contributivos para um bom desempenho de uma camara de combustao sdo
[6]:

e Baixo peso e pequena area frontal;

e Baixa perda de pressao;

e Combustao eficiente e estavel em todas as altitudes e velocidades;

e Alta confiabilidade e vida Gtil razoavel;

e Distribuicao de temperatura uniforme.

As camaras de combustao devem assegurar uma combustdo estavel e otimizacdo do consumo
de combustivel dentro de um espaco limitado e numa grande variedade de razbes de
ar/combustivel.

A eficiéncia do combustor é calculada recorrendo aos valores do aumento da entalpia real, em

relacdo ao valor da energia contida no combustivel:

ARyeqi _ (mar+mc)h3_marh2 (2)
Ahtesrico mePCl

Ncombustio =

Onde m,, é o caudal massico de ar, m, é o caudal massico de combustivel, h, € a entalpia do
ar a entrada do combustor, h; é a entalpia a saida do combustor e PCl é o poder calorifico

inferior do combustivel
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2.5.1. Swirl vanes

0 objetivo do swirler € manter a combustao estavel e continua. No caso em estudo, o swirler é

do tipo Twin Annular Premixing Swirler (TAPS). As entradas de ar estao em redor do injetor de

combustivel e posicionadas a entrada do combustor, que € o ponto de entrada para o ar primario

proveniente do compressor. Como ilustra a figura 10, o swirler induz uma recirculacao do ar,

onde o combustivel é misturado e obriga os gases a circular para garantir que a combustao seja

continua. E produzida uma zona de fluxo reverso na zona primaria de combustao [11].

___Recirculating primary air
introduced by swirl vanes

injected
Figura 10 - Recirculacao do ar imposto pelo swirl vanes [11]

2.5.2. Tipos de camaras de combustao

Existem trés tipos de camaras de combustao, tubular, tubo-anelar e anelar [6].

A camara de combustao tubular (figura 11a) € constituida por varias seccoes cilindricas
dispostas em redor do veio de rotacdo. Cada uma destas seccbes é uma camara de
combustao, incluindo a passagem anelar para o ar secundario, diluicdo e arrefecimento.
Estas seccdes cilindricas encontram-se interligadas, trabalhando a uma mesma pressao e
permitindo a propagacao da combustao entre elas. E a cAmara de combustao mais simples.
Uma vantagem desta camara é a de ser de desenvolvimento facil, e para ser testada pode
utilizar-se apenas uma das secgdes cilindricas. Ja a desvantagem é ser bastante mais pesada

que os outros tipos de camaras de combustao.

A camara de combustao anelar (figura 11c), é constituida por uma Unica seccao, tipo anel,
montada concentricamente relativamente ao veio de rotacdo em que os invdlucros
interiores e exteriores sao anelares e concéntricos, havendo um conjunto de injetores de
combustivel e de entradas de ar primario equidistantes ao longo da regiao anelar. Este tipo
de camaras de combustao representa, de certo modo, o desenho ideal devido a sua forma
aerodinamica, resultando numa unidade compacta e com menores perdas de carga quando
comparadas com as camaras de combustdo tubulares. Em aplicacbes aeronauticas, as

turbinas a gas com a configuracdo tubular sao atualmente consideradas demasiadamente
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longas e pesadas em relacdo a configuracdo com camaras de combustao anelares. No
entanto, as camaras de combust&o tubulares apresentam algumas vantagens relativamente
as anelares em termos de acessibilidade e manutencao sendo, normalmente, preferidas

para motores com poténcias superiores (80MW).

e As camaras de combustdo tubo-anelares (figura 11b), usadas em avides mais antigos e em
turbinas de grande poténcia para producdo de energia, sdo compostas por varios involucros
interiores, cilindricos, que constituem camaras de combustdo independentes, e que se
encontram equidistantes no interior de um involucro exterior anular. Entre os dois
involucros circula o ar de diluicao, arrefecimento e secundario. Este tipo de cdmara marca
o ponto de viragem entre os dois tipos referidos anteriormente em que os cilindros que
acolhem a combustao se encontram envolvidos por um mesmo revestimento exterior. Esta

disposicao combina a facilidade de manutencao com a forma compacta do sistema anelar.

ap— - AW FUEL MANFOLD
OMP SOR_OUTL NGINE Al
ELBOW FLANGE JOINT - “ oo

\
PRIMARY FUEL MANIFOLD INTERCONNECTOR

(a) (b) (c)

Figura 11 - Configuracao tubular (a), tubo-anelar (b) e anelar (c) [6]
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3. Fundamentos da combustao

3.1. Combustao

Combustao é uma reacao quimica exotérmica entre o combustivel e o oxidante, que ocorre a
temperaturas elevadas e com taxas também elevadas. A taxa de reacdo indica a velocidade
com que as transformacdes quimicas se desenvolvem, e é caracterizada pela variacao da
concentracao de uma das substancias em funcdo do tempo. A taxa de reacdo € funcao da
temperatura. Para baixas temperaturas, a libertacdo de energia devido a reacao entre os
reagentes € igual a energia dissipada para o meio, portanto as reacdes quimicas continuam a
ocorrer lentamente sem aumentar a temperatura. No entanto, a partir de determinado valor
de temperatura, conhecido como temperatura de autoignicao, a energia libertada excede a
energia dissipada e por isso a temperatura aumenta originando uma grande variacao da taxa de
reacao, ocorrendo a combustao.

A distincdo entre combustao e uma reacdo quimica de oxidacao lenta é feita pela observacao
da taxa de reacao e da temperatura atingida pelos produtos da reacao. No caso da oxidacao
lenta, com valores inferiores a 500 K, a taxa de reacao sofre baixas variacoes e as reacdes sao

processadas em periodos de varios minutos.

Se considerarmos o meio reagente caraterizado por (u,p,T;P;) e os produtos da combustao
caraterizados por (u,p,T,P,), em que u ¢ a velocidade (m/s), p é a massa especifica (kg/m?),
T é a temperatura (K) e P é a pressao (Pa), e aplicando a equacao da continuidade e da

conservacao da quantidade de movimento, obtemos o seguinte [18]:

P1Uq = PoUy; =M 3)
Py +p1u12 =P, +p2u22 4)
Combinando, obtém-se
T =’ ®)
p2 P1

Logo podemos concluir que a pressdao e a massa especifica devem variar no mesmo sentido,

portanto:

. P e p aumentam ao atravessar a zona da frente de combustao, o que é considerado o
fendmeno de detonacao.

. P e p diminuem ao atravessar a zona da frente de combustao, sendo este fenomeno

chamado de deflagracao.
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Quando a onda de combustao se propaga com velocidades subsonicas, chama-se deflagracao,

quando se propaga com velocidades supersonicas € denominada de detonacéo.

3.2. Atomizacao do combustivel

3.2.1. Introducao

Atomizacao € o processo de separacao do combustivel liqguido em pequenas gotas (droplets).
Foram desenvolvidos ao longo do tempo diferentes métodos de atomizacao para liquidos. Os
atomizadores mais comuns funcionam usando a energia cinética do liquido para criar as

droplets, ou expondo o liquido ao ar a alta velocidade.

A formacao do spray é dividida em duas fases, primaria e secundaria. A atomizacao primaria é
considerada como a formacdo de droplets através da maior massa de combustivel, que
tipicamente é em forma de folha ou jato. A atomizacao secundaria ocorre quando as droplets
interagem com o fluido do ambiente em redor e se dividem em gotas de menores dimensdes. A
atomizacao primaria ocorre a saida do bocal do injetor e a atomizacado secundaria ocorre pouco

mais a frente, ver Figura 12.

3.2.2. Formacao de gotas

Para uma melhor compreensao do processo de atomizacao, € importante explicar a formacao
de gotas em regime estatico, este é o processo mais elementar de atomizacao. Essa formacao
€ dada através da relagdo entre duas forcas, a forca estabilizadora da tensao superficial e a
aceleracdo gravitica [28]. Quando a forca estabilizadora da tensao superficial é inferior a forca
gravitica, € formada uma gota [7]. Podemos entao relacionar a aceleracdo gravitica e a forca

de tensao superficial na massa da gota.

m= ndyo, (6)

Em que:

e d, € o diametro interno do tubo
e g, é aforca de tensdo superficial

e g ¢ aaceleracao gravitica
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3.2.3. Desintegracao das gotas em escoamento de ar

Quando o jato liquido é expelido do atomizador fica exposto as forcas aerodinamicas exteriores,
essas forcas vao perturbar o escoamento e, como podemos observar na figura 12, vao
fragmentar o liquido na zona da atomizacado primaria e mais a frente, na zona secundaria, as

gotas de grandes dimensdes irao também elas ser fragmentadas, em gotas mais pequenas.

distributed
combustion

b S

single-droplet
combustion -,

“diffusion flame
(external group combustion)

hot recirculation region

" liquid fuel ;‘-f".--., | region a1
U A(liquid fragmentatuon)/‘\

region o = 0(1)
: (heatmg and vaponzatlon starts)

extincﬁonlreignition

region a < O(1)
(vaponzat:on and combustion)

secondary atomization

primary atomization

~unbumt
hydrocarbons

~~. combustor wall

Figura 12 - Atomizacao do combustivel [12]

Sabendo a distribuicao de pressoes aerodinamicas na gota, € possivel calcular o processo de
desintegracao de uma gota. E um processo bastante dificil ja que as forcas aerodinamicas
constantemente exercidas sobre as gotas fazem com que elas sejam deformadas, o que permite
que a cada momento possa existir um conjunto de pressoes e estados de equilibrio diferentes
[28].

D1 = Dar + Do (7)
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Na equacao 7 observa-se que a pressao interna é sempre igual a soma da pressao aerodinamica

e da pressao da tensao superficial da gota.

Para uma gota esférica:

F nDop, 401,

po=h=l =t ®)

A~ mD%2/4 D

Verifica-se, que para manter uma gota estavel € necessario que a variacao da pressao
aerodinamica seja compensada pela variacdo da pressao de tensao superficial.

Quando a pressao aerodinamica é elevada e a tensao superficial ndo consegue manter a gota,
esta sera deformada em gotas mais pequenas. Estas novas gotas irao ter uma tensao superficial
mais elevada, que pode ser suficiente para suportar a pressdo aerodinamica, tornando neste
caso a gota estavel. Se isto nao se verificar, a gota ira ser novamente fragmentada até ao ponto
em que a pressao aerodinamica seja compensada pela tensdo superficial [28].

0 tempo que leva uma gota a rotura aumenta com a diminuicao do diametro, isto para as gotas
com diametro ligeiramente maior que o diametro critico. As gotas de diametro igual ao

diametro critico nao se fragmentam mais.

3.2.4. Desintegracao de gotas

0 equilibrio entre pressao dinamica, tensao superficial e forcas viscosas controla a rotura da
gota. O numero de Weber relaciona este equilibrio, p,U3D/o. Se o nUmero de Weber aumentar,
maior serao as deformacdes exteriores em comparacao com as forcas da tensao superficial e

mais facilmente se dara a rotura.

Para qualquer liquido, a condicao inicial de rotura é atingida quando as forcas aerodinamicas
exteriores (primeiro termo) igualam as forcas da tensao superficial interiores (segundo termo)
[28]:

2
CD%O.SpAU}% =nDa, 9)

Através desta equacdo podemos chegar ao nimero de Weber e as condigdes criticas que

originarao instabilidade da gota.

(M) -8 (10)

oL /eritico €D

8
Wecritico = > (11)

0 diametro maximo para que uma gota se mantenha estavel relaciona a tensao superficial do

liquido com os fatores externos.

_ 80y,
Dmax - CDPAUIZQ (12)
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Para a velocidade maxima em que uma gota continua estavel, é de novo relacionada a tensao
superficial, mas ao invés da velocidade relativa entre o ar e o liquido, relaciona-se o diametro

da gota.

Ungier = (225 (13)

A razdo entre uma forca viscosa interna e uma forca na superficie, resultante da tensao
superficial, é definida pelo nimero de Ohnesorge (Oh), este nimero é fundamental na
compreensao dos processos de atomizacdo em liquidos viscosos [28], é calculado da seguinte

forma:

JWe _ HL _
Re  (pLoLdo)®S Oh (14)

0 efeito da viscosidade no nimero critico de Weber é:
Wecritico = Wecritico [1 + f(Oh)] (15)

O numero de Oh tende para zero quando y; tende para zero. Assim, quando esse nimero é
muito pequeno, o nimero de Weber aproxima-se do valor para viscosidade zero. Quando ha um
aumento da viscosidade, o niUmero de Oh ira aumentar, e, o nimero de Weber aumentara

também, tornando processo de atomizacdo mais dificil [28].

3.2.5. Desintegracao de jatos liquidos

E verificado que, para liquidos inviscidos em condicdes de escoamento laminar, as perturbacdes
com comprimento de onda superior ao perimetro do jato liquido provocam deformacdes, que

acabam por provocar a desintegracao do jacto (ver figura 13) [28].

Figura 13 - Desintegracao de jatos liquidos [13]
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Quando o comprimento de onda das perturbacdes forem menores que o comprimento minimo,
as forcas superficiais amortecem as perturbacoes e a estabilizam o jato. Quando o oposto
acontece, o comprimento de onda das perturbacdes € maior que o comprimento minimo, as
forcas superficiais aumentam as perturbacdes, provocando instabilidade e consequente
desintegracao do jato. Podemos entao calcular um comprimento de onda 6timo a formacgao de

novas gotas [28].

Ymin = ”do (16)
B 34 0.5
Yotimo = 4/ 27dg | 1 + Toiords (17)

No processo de desintegracao de jatos verifica-se também o efeito do aumento da velocidade
relativa entre o liquido e o ar no desenvolvimento e inducao de perturbacdes. Estudos
anteriores apresentaram resultados acerca da quebra de jatos liquidos em viscosidades

elevadas, e concluiu-se que, “o racio entre o comprimento de onda 6timo e o diametro de saida

de liquido, dl , varia entre 30 e 40, enquanto para liquidos ndo viscosos nao ultrapassa 5” [28].
0

E concluido que, um liquido viscoso necessita de perturbacdes com comprimentos de onda
maiores para o mesmo diametro de saida. Os mecanismos de desintegracdao do jato sdo
“complexos, instaveis e dependem bastante das condicbes e regimes de operacao” [28].

Sao entado divididos em trés regimes independentes de desintegracdo de jatos, e estes sao
expressos pelos nimeros de Re e Oh.

A Figura 14 apresenta os trés regimes de desintegracao.

10!
a
&
10°-
Il
o
3 4 ATOMIZATION
E 107
2 %
= RALEIGH 000
=g MECHANISM %
=3
"
2 ot
6 107% 4
3
-3 | 1 1 1
"\ o' 10? 10% 0D 04 10®
]
Reynolds number, Re, el
Hi

Figura 14 - Influencia do nimero de Reynolds na desintegracdo de jatos [14]

Através da Figura 14 pode ser concluido que para nimeros baixos de Reynolds, o jato
desintegra-se em gotas grandes e bastante uniformes. Ja para numeros de Reynolds
intermédios, a desintegracao do jato é devida as oscilacoes no eixo do jato. Quanto mais

resistente for o ar maior serao essas oscilacoes até que o jato seja desintegrado e formadas
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gotas de variadas dimensdes. Por fim, com nimero de Reynolds elevado, a atomizacao é
completada muito proximo do bocal de saida do atomizador e o diametro das gotas € inferior

ao diametro de saida do jato [28].

3.3. Injecao de combustivel

3.3.1. Tipos de injetores

0 componente final do sistema de injecao de combustivel sao os bocais onde ¢ injetado e criado
o spray de combustivel, que tém como objetivo uma boa atomizacdo de combustivel para
assegurar uma combustao rapida e controlada. Os bocais de injetores de combustivel podem
ser classificados em trés grupos principais [7]:

e Bocais de pressao (Pressure nozzles).

e Bocais a base de ar (Air based nozzles).

e Bocais rotativos (Rotary nozzles).

Para assegurar que os atomizadores tém o desempenho desejado, é necessario obedecer aos
seguintes requisitos [7]:

e Tamanho da gota reduzida;

e Distribuicao do spray estavel e uniforme;

e Pressao de injecao razoavel;

e Boa interacao ar-combustivel;

e Baixa sensibilidade a propriedades do combustivel;

e Boas caracteristicas contra formacao de depositos;

e Baixo peso, custo e manutencao.

Atomizadores assistidos por ar

Para uma atomizacao eficiente do combustivel é usado ar. Estes atomizadores sao diferentes
dos mais simples, que apenas usam a pressdao do combustivel. Estes usam uma parte do ar
introduzido a altas velocidades, com recurso a uma bomba, para ajudar na atomizacao. Uma
corrente de combustivel a baixa velocidade é exposta a uma corrente de ar a alta velocidade
e esta grande diferenca de velocidade relativas resulta numa tensao de corte, dividindo o fluido
em particulas pequenas [30].

Estes atomizadores dividem-se em dois tipos diferentes: de mistura interna e externa.

Nos primeiros, a mistura de ar e combustivel é feita internamente e geralmente o angulo de

spray € dependente do fluxo de ar. Se o fluxo de ar reduzir, o angulo tem tendéncia a aumentar.
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A relacédo que descreve a SMD para este tipo de atomizadores é descrita da seguinte forma [30]:

. 0.29
SMD = 51D,Re~*39We 018 (ﬂ) (18)

ma

SMD=Sauter mean diameter, é uma média do didametro de particulas (um)

Onde ni, e m, sao respetivamente os caudais massicos de combustivel e de ar. Podemos ver a
importancia da velocidade relativa no desempenho do atomizador, pela influéncia dos nimeros
de Re e We na relacao a cima descrita. A razao ar/liquido determina quanto ar esta em contacto
com o combustivel, ja o diametro (D,) tem em consideracdo o quao espesso o liquido sai do
orificio do bocal. Este tipo de atomizadores é bastante bom para liquidos bastante viscosos, e
também para atomizacdo com fluxo de combustivel baixo.

Ja os atomizadores onde a mistura é feita externamente tém a vantagem de ter um angulo de
injecao constante para todo o fluxo de ar, contudo com a desvantagem de ter um uso do ar

menos eficiente. Outra vantagem ¢ a de produzir uma atomizacao muito mais refinada [30].

Atomizadores por pressao

Sao os atomizadores mais simples, em que o combustivel é forcado a sair por um orificio
pequeno através de pressao elevada. Um jato a alta velocidade é formado e rapidamente se
transforma num spray bastante atomizado. E constituido por uma cadmara e um orificio. O
orificio determina o fluxo de combustivel ja a camara afeta o angulo de injecdo e a sua
distribuicdo. Ao ser imposta uma velocidade tangencial ao combustivel através da camara,
forma-se um angulo “oco”, isto é conseguido usando buracos tangenciais na camara ou através
de um nlcleo ranhurado. O desempenho é influenciado por aspetos variados, como:
propriedades do combustivel, desenho interno do bocal e queda de pressao do combustivel. A

equacgao seguinte mostra a relacao entre estes parametros [30]:

2 0.25

0.25
SMD = 4.52 ("”L) (tcos(6))°2 + 0.39 (:—"Aé) (tcos(0))°7° (19)
asL

PaAi

Observa-se que tanto o angulo do cone de injecao (9) como a espessura da “folha” de
combustivel sdo importantes, assim como como as caracteristicas internas do bocal do injetor
e o “flow number”. Estes atomizadores sao bastante importantes em situacoes onde existe
pouca ou nenhuma queda de pressao. Tém bastantes vantagens na sua simplicidade de desenho
e habilidade de produzir sprays largos, sendo por isso muito usuais em condicoes de baixa
poténcia em combustores de turbinas a gas mais pequenas. No entanto, para condicdes de alta
poténcia sado ineficientes, ja que a queda de pressao necessaria para atomizar uma larga

quantidade de combustivel é bastante elevada [30].

Airblast Nozzle
Esta € uma variante que também usa ar para ajudar no processo de atomizacdo. A diferenca
entre este e os atomizadores assistidos por ar esta na quantidade de ar usado e na velocidade

de atomizacdo. Ao invés de usar uma bomba para providenciar ar, a diferenca de pressao ao
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longo do combustor conduz o fluxo de ar através do bocal. Apesar de a velocidade do ar ser
menor em comparacao com os atomizadores assistidos por ar, a quantidade de ar usado é
bastante maior. Este tipo de atomizadores funciona criando um fluxo lento de liquido numa
superficie do perfil de combustivel, que é exposta a uma particula de ar a maior velocidade. A
grande diferenca entre a velocidade relativa do ar e do fluido resulta num processo de corte
de parte o fluido, atomizando-o. Este tipo de atomizadores é formado por dois swirlers e ao ser
criado um vortice, o ar e o combustivel sdo misturados mais facilmente, o que trara enormes
beneficios em termos de emissoes e duracdao do combustor. A performance destes atomizadores

pode ser relacionada pela equacao 20 [30]:

_ —3y 9LPLDP’? wy i os7s wi)?
SMD = (333 x107%) 478 (1 + WA) +(13 %1079 2 g (1 + WA) (20)

,

O primeiro termo é relativo a fluidos pouco viscosos, o segundo é relativo a fluidos muito
viscosos. Para fluidos pouco viscosos como agua e Jet-A, o SMD é afetado pela tensado de
superficie, densidade do liquido, densidade do ar, velocidade do ar, dimensdes de atomizacao
e razao ar/combustivel [7].

Estes atomizadores tém a vantagem de baixar as emissdes, pois como usam uma maior
quantidade de combustivel conseguem assegurar uma melhor mistura entre o ar e o combustivel
e também conseguem temperaturas de chama mais baixas, o que aumenta a durabilidade dos
componentes a jusante da camara de combustdo. Tém no entanto grande desvantagem, que é
a de terem um desempenho reduzido quando a queda de pressdao ao longo do bocal nao é a
apropriada, o que é causado pela velocidade do ar ndo adequada. Quando o racio ar/liquido é
inferior a quatro o desempenho do atomizador é baixo e deteriora-se muito quando esse racio
é inferior a dois. Apesar de tudo, estes atomizadores sdao os mais usados nas turbinas a gas
devido a conseguirem manter uma chama estavel e baixas emissdes em varias condicdes de

poténcia [30].

3.4. Angulo de injecao

0 angulo de injecao (ver figura 15) descreve o padrao de saida de combustivel dos injetores de
combustivel. Para que o spray seja usado de maneira correta é importante saber este
parametro. Quando a injecao de combustivel é feita através de um angulo de injecdo mal

calibrado, o spray de injecao ganhas formas indesejaveis, o que afetara a combust&o.
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SECONDARY SPRAY PROFILE AND SYMMETRY

T) PRIMARY SPRAY
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Figura 15 - Medigdo do angulo de injegdo e limite de angulos aceitaveis [10]

Na figura 15, esquerda, é demonstrado como sao medidos os angulos de injecao durante a
manutencao (sdo usadas sondas a uma distancia pré-definida do bocal de injecao). Na figura
15, a direita, esta especificado o limite dentro do qual os angulos de injecao serdo considerados

como aptos a funcionar.

3.5. Processo de ignicao

E importante saber como funciona o processo de ignicdo, o qual é um processo complexo que
ocorre em varias fases distintas.

Na primeira fase é criado um nlcleo com uma chama de tamanho e temperatura suficientes
para que seja possivel a propagacao. Numa segunda fase é feita a propagacdo da chama desde
o nlcleo para todas as partes dentro da zona primaria e por fim numa terceira fase é a
propagacao da chama para as zonas exteriores a zona primaria.

A primeira fase depende da razao de calor libertada na combustao inicial, perda de calor por
radiacao, conducao térmica e difusdo turbulenta. A razao de calor libertada é governada pela
eficiéncia da razao de combustivel/ar em relacdo com o mecanismo de ignicao, e também pelo
tamanho e temperatura do nicleo que neste caso é determinado pela energia e duragao da
faisca (no arranque da turbina). A perda de calor no nicleo é relacionada pelas condicoes de
velocidade e turbuléncia e pela quantidade de excesso de combustivel presente na zona de
ignicao.

Na segunda fase importa a localizacédo da faisca, o que determina se o niicleo quente esta a ser
direcionado para a zona primaria, ou empurrado para fora. Um aumento de pressao e
temperatura, reducao da velocidade na zona primaria ou uma variacdo da razdo de
combustivel/ar ira alterar a eficiéncia da segunda fase do processo de ignicao.

Por fim, na terceira fase, em algumas camaras de combustao ha um interconector que liga as
varias camaras, que devem coincidir com as regides de maior temperatura e direcionar o fluxo

para a zona de recirculacao.
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3.6. Tipo de chama

Existem dois tipos de chama, chamas de difusao e chamas de pré-mistura. Na chama de difusao
o combustivel e o oxidante sao injetados em correntes separadas e sao misturados durante a
combustao, ja na chama de pré-mistura o combustivel é misturado com o oxidante previamente
e é caracterizado por ter uma rapida reacao e pressao constante. No presente trabalho o tipo

de chama a ser estudado é a chama de difusao [6].

3.7. Combustao estequiométrica

Para a combustao sdo necessarios dois componentes, o combustivel e o oxidante. No caso de
combustao de um hidrocarboneto (CxHy) existe sempre formacao de C0O, e H,0, e a reacao

estequiométrica é definida pela seguinte relacao [19]:

CeHy + (x + f) 0, — xCO, + 2 H,0 1)

Existem dois tipos de combustdo, completa e incompleta, a diferenciacdo esta nos produtos da
reacdo, na combustdo completa é libertado C0O,, H,0 e energia, na reacdo incompleta é
libertado CO,, H,0, produtos intermediarios (CO, etc) e energia.

Na reacdo estequiométrica e completa todo o oxidante reage com o combustivel. Em base
molar, o ar é composto por 21% de oxigénio, 78% de nitrogénio e 1% de outros elementos, o que
significa que para cada mol de oxigénio usada na equacao, 3.78 mol de N, tem de ser inserida,

ficando desta forma a reacao estequiométrica completa:

CeHy + (x + f) (0, +3.78N;) — xC0, + 2 Hy0 + 3.78(x + )N, (22)

Para calcular os coeficientes estequiométricos relativos a cada substancia é usada a reacao

anterior:
y y Yy
CeHy + (x +2) (20,07 + 0y, 3.78N;) = 6,xCO5 + y30 2 Hy0 + 2, 3.78(x + DN, (23)
C: ag,, =X (24)
COp
H:2ap,, =y (25)
Ny:a,, =3.76 x a,, (26)

20— x 42 (27)

4

03:0a,, = g, +

Para o calculo do nimero de moles de ar para um mol de combustivel utiliza-se a equacao:

Moy = Qg * 476 = 4.76(x +7) (28)
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Sabemos que a combustdao completa sé acontece com uma quantidade de ar maior que a
correspondente ao ar tedrico. A relacdo ar-combustivel € um parametro importante para

analisar o processo de combustao e essa relacao é definida por:

ac Mmar (29)

massa=
Mcombustivel

3.8. Formacao de Poluentes

Os produtos de combustao emitidos por uma turbina que irao ser focados neste trabalho, por

serem 0s mais perigosos e aqueles que necessitam de maior atencao sao, NO,, CO e UHC.

3.8.1. Formacao de NOx

Existem dois mecanismos de formacdo de NO, nas turbinas a gas: mecanismo térmico e

mecanismo imediato [20].

Mecanismo térmico

A reacao global de formacao de NO é:
N, + 0, S 2NO (30)

No processo de oxidacdo de azoto as reacdes intermédias sao dadas pelas reacdes:

N,+0SNO+N (31)

N+0,SNO+0 (32)
Mais tarde foi adicionada a reacao:

N+OH s NO+H (33)

O conjunto de reacdes elementares estabelece o denominado mecanismo de Zeldovich.

Uma importante caracteristica do mecanismo térmico é a sua grande dependéncia pela
temperatura de combustao. A reacao (31) apresenta uma energia de ativacao elevada, sendo

considerada mais importante para temperaturas superiores a 1800K [29].

A razao de producao de NO, pelo mecanismo de Zeldovich pode ser calculada pela concentracao
de O,:

d[NO]
dt

=6X 1016Te_qo'sexp <_69.090) [Oz]gqs [Nz]eq (34)

Teq
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Mecanismo Imediato
0 mecanismo imediato esta ligado ao processo de oxidacao de hidrocarbonetos, onde os
radicais reagem com o azoto molecular de forma a produzir compostos de ciano e aminas

[29]. As duas reacdes mais importantes sao:
CH+ N, S HCN + N (35)
C+N,SCN+N (36)

A molécula de HCN sofre reacdes sequenciais até a formacao de azoto:

HCN + 0 S NCO +H (37)
NCO +H S NH + CO (38)
NH+H S N + H, (39)
N+O0H S NO+H (40)

A temperaturas baixas este mecanismo pode contribuir bastante para as emissoes totais de NO.
Em misturas ricas de pré-mistura de hidrocarbonetos e em chamas de difusao este mecanismo

pode contribuir em mais de 50% para a formacao total de NO [29].

3.8.2. Mecanismos de formacao de CO

CO é uma espécie intermediaria na oxidacao de hidrocarbonetos em CO; e H;0. As principais

reacoes envolventes no processo de oxidacao sao [20]:
CO+0+MSCO,+M (41)
CO+0,5C0,+0 (42)

Devido a existéncia de hidrogénio e/ou agua, radicais OH sao formados durante a combustao e

levarao a oxidacao do CO segundo a reacao [29]:
CO+0HSCO,+H (43)

“A reacao anterior é considerada a mais importante no processo de oxidacdo do CO e depende
do equilibrio quimico de radicais O, OH, H durante o processo de combustdao” [29]. A
temperaturas elevadas as reacdes 41 e 42 apresentam menor peso. As principais reacées no

equilibrio quimico sao:
H+0,50H+0 (44)

0+H,sSH+0H (45)
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H, + OH S H + H,0 (46)
0 + H,0 S OH + OH (47)
H+0,+M S HO, + M (48)

Na combustao de hidrocarbonetos € usual existir um atraso na oxidacao de CO, isto € devido a

existéncia de hidrocarbonetos por oxidar [29].

3.8.3. Mecanismos de formacao de Hidrocarbonetos

A combustao de hidrocarbonetos é um mecanismo complexo em que € iniciada a fragmentacao
e oxidacdo do combustivel em constituintes menores que oxidam e formam H,0 e CO, como
produtos finais. “Um dos aspetos principais da oxidacdo dos hidrocarbonetos € a importancia
dos radicais OH, O e H. Espécies intermédias sofrem um processo de desidrogenacao através da

reacao com estes radicais, onde sao produzidos H,0, OH e H, respetivamente” [29]:

H+0,S0H+0 (49)

A reacao 49 demonstra a transformacao de um radical H em duas espécies, O e OH.

3.9. Formacao de “Coke”

Coking é a formacao de um deposito de carbono devido as altas temperaturas do combustivel
dentro do bocal do atomizador. Estes depositos dentro dos atomizadores irdo afetar a passagem
de combustivel parcialmente ou até totalmente. Pode afetar a formacdao do spray de
combustivel e a sua uniformidade, indo este comportamento afetar as emissdes de combustivel,
estabilidade da chama e a vida util dos componentes a seguir. Geralmente esta obstrucao é
mais significativa nas condicoes iniciais de funcionamento de uma turbina. Isto acontece
quando algum combustivel encontra saidas obstruidas e é forcado a sair por outra saida, por
exemplo na descolagem em que a razdao de combustivel/ar € mais elevada em relacdo ao

restante ciclo de voo ird ampliar esse efeito, elevando a temperatura dentro do combustor [8].
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3.10.Reducao de poluentes

Existem algumas técnicas para a reducao da formacao de poluentes, através da injecao de agua
ou vapor dentro da camara de combustao é possivel a reducao de NOy em cerca de 40% [5], no
entanto exige bastante quantidade de agua desmineralizada, e tem o efeito de para além da
reducdo de NOy também existir a reducdo da temperatura da camara e um aumento ligeiro da
poténcia. Outro método sera a utilizacdo de um catalisador em conjunto com a injecao de
amonia, assim o NOy sera convertido em N, e H,0. Um Ultimo método sera o uso de sistemas

secos, o que resultara em emissdoes de NOy baixos sem utilizacdo de agua [5].

3.11.Refrigeracao

Os gases resultantes da combustao tém a caracteristica de estar a altas temperaturas, e os
materiais constituintes de uma turbina a gas ndo suportam as temperaturas elevadas dos gases
resultantes da combustdo. E para isso necessario ter uma refrigeracio eficiente na cdmara de
combustao, e isto é feito através de pequenas aberturas ao longo de todas as paredes da
camara. Este arrefecimento dentro da camara origina uma pequena “pelicula” de ar que fica
situada entre a zona de combustao que esta a altas temperaturas e as paredes da camara de
combustao, protegendo assim toda a estrutura envolvente. O ar usado para arrefecimento nao
€ apenas usado diretamente para proteger a camara de combustdo, parte dele serve também
para controlo das emissées de poluentes [5]. Na figura 16 podemos observar esses pequenos

orificios.

Figura 16 —refrigeragdo do combustor, figura CATIA V5
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4. Introducao a dinamica de fluidos
computacional

A dinamica de fluidos computacional (CFD) recorre a modelos numéricos para resolver equacgoes
relacionadas com o movimento de fluidos. Ao longo dos anos tem vindo a ser desenvolvida mais
esta area e cada vez mais ha modelos e algoritmos mais complexos e muito mais eficientes, e
com o desenvolvimento exponencial dos computadores a capacidade de calculo esta cada vez
maior.

Um fluido, seja ele gas ou liquido, é governado por equagdes que representam a conservacao
da massa, momento e energia. Podemos definir um fluido como uma substancia que se deforma
continuamente, isto €, escoa sob acao de uma forca tangencial por menor que ela seja. O
movimento destes fluidos é descrito por equacdes diferenciais ndo lineares conhecidas como

equacoes de Navier-Stokes [19].

Equacao da continuidade

T+ (pU) =4 (50)
Equacao da conservacdao do momento
5 (00) +52-(00.0) = =52+ 5-[Ty] + o (51)
Ty = 2250+ 5 - 15k, | (52)
Para fluidos incompressiveis
p|o (@) + = (O0)] = 2+ [Ty ] + o (53)
Ty =u(5+52) (54)
Equacao da conservacao da energia
(o) + 5 (ohv) = 24 2 (ov) + 5 (a 2) + Ty (32) (55)
Ty =u(Gp+ 2L -22%s,) (56)
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Modelos de turbuléncia

A turbuléncia pode ser definida como um escoamento variavel e imprevisivel de vortices de
diferentes dimensdes que é responsavel pela mistura do fluido e, mais importante, pela
dissipacao da energia do escoamento.

As equacoes de Navier-Stokes na sua forma mais completa podem ser resolvidas numericamente
sem recorrer a nenhum modelo de turbuléncia, sendo este método de simulacdo conhecido
como Direct Numerical Solution (DNS). No DNS é necessario ter uma malha bastante refinada
pois todas as escalas de turbuléncia sdo simuladas e é necessario garantir que as escalas de
turbuléncia mais pequenas sejam captadas. Uma vez que o niUmero minimo de elementos de
malha esta relacionado com o nimero de Reynolds, isto faz com que para nimeros de Reynolds
elevados a malha seja refinada de mais para o uso do DNS.

Existem, no entanto, outros dois métodos de simulacdo numérica, o Large Eddy Simulation
(LES) e o Reynolds Avarage Navier-Stokes (RANS) [19].

e LES
Este método calcula as grandes escalas de turbuléncia, ja as pequenas sao calculadas por um
modelo algébrico simples. E aplicada uma filtracdo as pequenas escalas, removendo o seu
efeito. O custo computacional é inferior ao DNS, o uso das equacdes de Navier-Stokes sao
apenas usados na sua forma tridimensional e transiente o que obriga a ter malhas muito finas.
e RANS
Neste método as propriedades do escoamento sdo decompostas num valor médio e numa
flutuacao relacionada a turbuléncia. Com esta estratégia de decomposicao é possivel obter uma
equacao para resolver o escoamento através de uma média temporal das equagbes de Navier-
Stokes. Este método nao necessita de usar as equacoes de Navier-Stokes tridimensionalmente,
pode analisar axi-simetricamente, e com isso nao necessitara de malhas tao finas, logo tera

custo computacional menos pesado.

RANS

Como explicado atras, o modelo matematico mais usual baseia-se nas equacdes de Navier-
Stokes médias de Reynolds (RANS)

an _
o =0 (57)
a 2
P[E(Ui) +a—xj(UiUf)] ——+ax [Tir] + i (58)
an au
T, =u (EJ’ axf) UL (59)
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Recorrendo a hipdtese de Boussinesq e a relacao entre a viscosidade cinematica com a energia
cinética turbulenta e com a taxa de dissipacao turbulenta, através da expressao de Kolmogorov-

Prandtl podemos descrever:

— au; |, 0U; 2
—puju = pr (0_961 + a—){f) —3pkby; (60)
kZ
pr =p Cy — (61)

A grande vantagem desta aproximacao € que o custo computacional associado a determinacao
da viscosidade turbulenta é reduzido. No entanto tem a desvantagem de considerar que a

turbuléncia é isotrdpica.

Os modelos sao classificados de acordo com o nimero de equacdes de transporte que utilizam

para a definicao do tensor de Reynolds:

e Zero equacoes
Apenas uma equacao algébrica é usada no calculo da viscosidade turbulenta

Cebeci-Smith, Baldwin-Lomax e Johnson-King

¢ Uma equacao
A viscosidade turbulenta é expressa como o produto entre uma escala de velocidade
por uma escala de comprimentos da turbuléncia. E usada energia cinética turbulenta para
definir a escala de velocidades e é obtida apenas por uma equacéo de transporte.

Baldwin-Barth, Spalart-Allmaras e Rahman-Siikonen

e Duas Equacodes
As escalas de velocidade e comprimento sdo obtidas através da solucao de duas
equacdes de transporte, cada uma para um escalar turbulento.
k-, RNG k- €, Realizable k-¢€, k-w e SST k-w

e Modelos que nao dependem da viscosidade turbulenta
Sao os modelos que resolvem as equacdes de transporte para as componentes do tensor
de Reynolds sem dependerem da viscosidade turbulenta.
RMS

Modelo RSM

Vimos que existem modelos que dependem da viscosidade turbulenta, no entanto existem

modelos que nao dependem desse fator como é o caso dos modelos RSM, esses sao conhecidos
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por Reynolds Stress Model. As componentes das tensdes sao resolvidas individualmente,
resultando num conjunto de seis equacoes de conservacao.

Para escoamentos em que as escalas de comprimento e a velocidade variam significativamente
com a direcdo, os modelos RSM favorecem os resultados finais. Nao usam a hipotese de
Boussinesq e o conceito de viscosidade isotropica [21]. Como ndo dependem da viscosidade
turbulenta, resolvem as equacdes de transporte para as componentes do tensor de Reynolds

T
—puy.

A equacao de conservacao das tensdes de Reynolds é

dpuju)  _ dpuju;
at L ax

Onde D;j, P;j,1;j, &;; representam os mecanismos de difusao, producao e destruicao de cada

componente da tensao de Reynolds.

Os resultados obtidos por este modelo quando comparados com os modelos de duas equacdes
sao melhores, uma vez que as tensoes sao resolvidas individualmente, no entanto como todos
os modelos existem desvantagens, os pontos fracos destes modelos estao associados a
necessidade de modelagem dos termos da equacao de transporte de R;;, € a necessidade de

resolver seis equacoes de transporte ao mesmo tempo.
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5. Modelacao

0 processo de simulacao CFD é composto por varios processos, antes de iniciar o processo de

simulacdo numérica é necessario todo um conjunto de passos:

e Desenho CAD - aqui é desenhada toda a geometria do componente ou componentes a ser
estudado

e Geracao da malha - onde é estudada a necessidade uma malha mais ou menos refinada para
o trabalho a ser desenvolvido

e Simulacdo numérica - onde serdo calculados os resultados e no final de todo o estudo onde
irao ser analisados os resultados e se necessario voltar ao inicio para melhorar as condicoes

e obter melhores resultados.

5.1. Desenho CAD

Apesar da maior parte do desenho da camara de combustéo ja estar feito, foi necessario fazer
algumas modificacdes tanto porque nao foi possivel obter o desenho CAD completo como
algumas faces do desenho estavam demasiado proximas, e na geracdao da malha o software
considerava as duas faces como conectadas uma a outra. O software usado para as modificacoes
do desenho foi o CATIA V5 R21.

Uma das modificacdes foi criar as faces para a criacdo do swirler, para isso foram criadas
pequenas faces dentro dos cones de injecao de ar com um angulo de 60°, foi feito a simulacao
tanto com e sem essas faces e os resultados com a criacdo foram bastante satisfatorios (ver
Figura 17).

Figura 17 - Faces com angulo de 60° em relacao ao escoamento

37



Outra modificacao foi descer as faces dos injetores em alguns milimetros, isto pois ao inserir o
angulo de injecdo durante a simulacao, parte desse combustivel iria interagir com outras faces

e os resultados da simulacao sem esta alteracao nao foram os melhores.

Uma dltima modificacdo importante foi o afastamento de duas faces em cerca de 1 milimetro,
depois de uma pesquisa de outros trabalhos e artigos, foi possivel ver que era possivel modificar
aquelas faces sem consequéncias para os resultados finais, e essa modificacdo foi importante
pois, como disse no inicio deste capitulo, o software de geracao de malha considerava as duas
faces como apenas uma, e o fluxo de ar seria comprometido pois grande parte da passagem de

ar ficaria interrompida.

No final, para que o software de geracdo de malha pudesse ler a geometria, foi necessario
exportar as faces do desenho para o formato STL, isto foi feito através do comando tesselation.
Ainda assim, como o software de geracao de malha funciona no sistema operativo Linux, foi
necessario converter o formato do STL de Windows para STL de Linux, isto foi feito com ajuda

do software Blender.

5.2. Geracao da Malha

Para a geracao da malha foi usado o Software HELYX-OS, devido as enormes caracteristicas

pedidas pelo software foi usado um computador cedido pelo Professor Doutor Francisco Brojo.

A geracao da malha é o aspeto mais importante numa simulacao CFD, uma malha pouco refinada
irda comprometer os resultados finais, ja uma malha refinada de mais ira originar um aumento
do uso do processador e memoria, consequentemente um aumento do tempo. E por isso
necessario otimizar todos os aspetos da malha para que com isto haja uma boa relacao entre

tamanho da malha, uso do computador e étimos resultados na simulacao.

O software HELYX-OS foi usado anteriormente em outras teses, tendo sido concluido pelos
autores que este software tinha varias vantagens em relacdo a outros. Apesar da pouca
informacéo relativa ao HELYX-OS, foi possivel encontrar foruns e de dois tutoriais [22]]23] onde
foi possivel aprender a trabalhar com o software. Mesmo com esta ajuda, foi necessario cerca
de dois meses para conseguir chegar a uma malha com os resultados pretendidos, existiu muita
tentativa e erro, pois existe pouca informacao relativa a alguns erros que foram surgindo ao
longo desses dois meses. Alguns erros foram os mesmos que o Jonas [16] encontrou no seu
trabalho, enquanto outros que foram surgindo foram novos e para os solucionar levou algum

tempo.

A malha ideal foi conseguida através dos seguintes passos:
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Primeiro foi necessario escolher a base mesh spacing, neste caso o valor escolhido foi 0,008,
valores mais baixos melhorariam a malha mas tornavam a malha demasiado pesada e o custo
computacional era bastante mais elevado. Para exemplificar, baixar de 0,008 para 0,007

aumentaria o tempo de geracao de malha para o dobro.

A seguir todos os ficheiros em STL foram carregados para o software e em seguida foram
estudados os niveis de refinamento e o nimero de camadas que iriam ser inseridos. Apesar dos
tutoriais explicarem bem, foi necessario bastante tentativa e erro para chegar aos parametros

finais. Os parametros utilizados sao indicados na Tabela 3.

Tabela 3 - Parametros para criacao da malha

Nivel de NUmero de Espessura Alongamento Feature
refinamento camadas da camada da camada Angle
Arrefecimento e diluicao 4 2 0,4 1,25
Injetores 6 2 0,2 1,25 30
Paredes da camara 6 2 0,4 1,25 30
Entradas de ar principal 6 2 0,2 1,25 30
Saida 4 2 0,4 1,25
Simetria 4 2 0,4 1,25

Foi escolhido um maior refinamento nos componentes mais importantes para a simulacao, neste
caso as entradas de ar, os injetores e as paredes da camara. Apesar do refinamento dos
restantes componentes ser menor, foi possivel obter uma malha bastante bem refinada. O
numero de camadas foi mantido o mesmo em cada pois um aumento faria com que o software
criasse uma caixa em redor do combustor e fazia o refinamento para fora do combustor até aos
limites dessa caixa. A espessura de cada camada final foi escolhida para os componentes
principais 0,2 e para os restantes 0,4, como ja foi dito, estes valores foram obtidos por tentativa
e erro. Para o alongamento da camada foi mantido o que vem definido no software. Pelo autor
foi escolhido um feature angle, que refina nos limites de cada componente, e garante que a
malha consiga ser mais “suave” ao passar de componente para componente. Na Figura 18 é

mostrada a malha final obtida no programa HELYX-OS.
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Figura 18 - Malha final, Software HELYX-OS

A Figura 19 mostra as estatisticas da malha. Como pode ser visualizado, tem mais de 6 milhées

de pontos e demorou cerca de 4200 segundos a calculada.

Statistics Cell Types
Points 5390084 Hexahedra 3052898
Cells 4827893 Prisms 231303
Faces 15795115 Wedges 130
Internal Faces 14664105 Pyramids 0
Boundary Patches 24 Tet Wedges 5262
Point Zones 0 Tetrahedra 225
Face Zones 0 Polyhedra 1527075
Cell Zones 0

Figura 19 - Estatisticas da malha

Apesar do check mesh do Fluent ser uma ferramenta muito precisa e importante, ao serem
importadas malhas feitas no HELYX-0S o check mesh da varios conflitos. Ao ser comparado com
trabalhos anteriores, foi constatado que os valores desse check mesh apesar de darem a malha
como pouco refinada, esse aviso era apenas devido ao conflito. Foi decidido entao fazer o check
mesh no proprio software HELYX-0S e como pode ser observado na Figura 20 nao foi encontrado

nenhum erro, apenas 36 faces foram consideradas com pior qualidade, mas mais uma vez
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através de uma pesquisa se conclui que este era um erro comum e que nao altera os resultados.

No final é observada a mensagem failed 1 check mesh devido a essas mesmas faces, o que nao

foi tido em consideracao.

Figura 20 - Check mesh

5.3. Simulacdao Numérica

A Ultima e mais importante parte deste trabalho é a simulacdo numérica, o software usado foi
0 ANSYS Fluent 16.2. A seguir explicam-se todos passos e parametros usados na configuracao

da simulacao (ver Figuras 21,22 e 23).

Modelos

e Energy-Como se trata de uma simulacao onde a temperatura é o fator mais importante, é
necessario ativar este modelo.
e Viscosity- Reynolds stress foi o modelo escolhido, RMS é mais adequado para escoamentos

mais complexos [21].
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Figura 21 - Viscous Model
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Figura 22 - Radiation Model
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Figura 23 - Species Model

E escolhido non-adiabatic nas equacdes da energia para que o modelo tenha em conta qualquer

perda ou ganho de energia devido a reagdes quimicas ou por exemplo devido a perdas de calor

por radiacao.
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Tabela 4- Parametros do ar para as varias poténcias do ciclo LTO

100% 85% 30% 7%
Oxidizer temperature (K) 743,91 674,25 418,82 311,15
Operating pressure (kPa) 2343,346 1981,73 655,804 101,325

Para cada poténcia do motor sdo usados valores diferentes de pressao e temperatura do
oxidante, a seguinte Tabela 4 mostra os valores utilizados.

e Discrete phase

Como a atomizacdo do combustivel é um dos objetos de estudo, foi usado o modelo discrete

phase, este modelo simula a dispersdo de particulas esféricas. E calculada a transferéncia de
massa e calor entre as particulas e o fluido (ver figuras 24,25 e 26).

Y Discrete Phase Model [ =]

Partide Treatment

[ Unsteady Particle Tracking
E

lumber of Contiuous Phase [35

Iterations per DPM Iteration @

Contour Plots for DPM Varicbles

[7] Mean values
Trackng | physical Models | LDF | humerics | paralel|

Tracking Parameters
Max. Number of Steps
s0000
=
[T specify Length Scale
Step Length Factor
s
=

DEM Colisons

Figura 24 - Discrete phase model

= injections

Injections

Injection Name Pattern

e

Figura 25 - Definicao dos cinco injetores
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Para este tipo de injecdo existem varias opcdes: singular, em grupo, cone, cone sdlido,
superficie e outras. A escolha foi cone sélido e a opcdo do nimero de particulas por injetor foi
2000. O aumento deste valor ndo alteraria os resultados da atomizacdo do combustivel. Ao
contrario das condicdes de fronteira, aqui nao foram usadas as faces desenhadas para a injecdo
de combustivel, através do programa CATIA V5 foram definidos os pontos de injecdao de
combustivel e os seus componentes (X,Y,Z) foram inseridos no programa, o diametro de cada
particula foi alterada para 1€ metros. A temperatura de injecdo de combustivel inserida foi
312 K. Foram também definidos os componentes do vetor de direcdo de injecdo, aqui também

com o auxilio do programa CATIA V5. Por fim, na figura 27, mostra-se a definicdo do angulo de

g Set Injection Properties.
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Figura 26 - Propriedades da injecao

injecdo e raio total de injecao.

Figura 27 - Definicao da injecao de combustivel

O fluxo de combustivel em cada injetor é apresentado na Tabela 5.
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Tabela 5 - Fluxo de combustivel para cada injetor

100% 85% 30% 7%
Total (Kg/s) 0,2365 | 0,198 | 0,0725 | 0,0285
1/5 (Kg/s) 0,0473 | 0,0396 & 0,0145 | 0,0057
Injetor Rico (Kg/s) | 0,05203 | 0,04356 | 0,01595 | 0,00627




Condicdes de fronteira

Nesta fase sao definidas as condicoes de fronteira, na tabela 6 estao apresentados os valores

das entradas de ar, todas estas zonas (ver Figura 28 e Tabela 7) foram definidas como mass-

flow inlet e as restantes condicdes foram deixadas as definidas pelo software.

Tabela 6 - Fluxo de ar para as condicoes de fronteira

100% 85% 30% 7%
Diluigo 1 (Kg/s) 1,5 1,5344 1,1189 0,5337
Diluicdo 2 (Kg/s) 3 3,0688 2,2378 1,0674
Diluiggo 3 (Kg/s) 1,7 1,739 1,2681 0,6046
Mistura 1 (Kg/s) 0,3 0,3069 0,2238 0,1067
Mistura 2 (Kg/s) 0,3 0,3069 0,2238 0,1067
Mistura 3 (Kg/s) 0,005 0,0051 0,0037 0,0018
Mistura 4 (Kg/s) 0,005 0,0051 0,0037 0,0018
Mistura 5 (Kg/s) 0,01 0,0102 0,0075 0,0036

Entradas de Ar (Kg/s) 1,7383 1,4553 0,5329 0,2095

Figura 28 - Entradas de ar
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Tabela 7 - Condicoes de fronteira e correspondente zona indicada na ilustracao 28

Condicao de fronteira Letra correspondente

Diluicao 1

Diluicao 2

T| ol 0

Diluicao 3

Mistura 1 i

Mistura 2

Mistura 3

Mistura 4

M| va| =~ =

Mistura 5

Entradas de Ar a

A zona de saida dos gases resultantes da combustao foi definida como Pressure Outlet, o eixo

de simetria como Simmetry e todas as restantes como walls.

Métodos de Solucao

Os métodos de solucao utilizados foram:

e Pressure-Velocity Coupling - Coupled

e Gradient - Least Squares Cell Based
Recomendada para malhas com elementos hexagonais
e Pressure - PRESTO!

Ideal para calculos com fluxos impostos por um swirl
e Momentum - Second Order Upwind

e Turbulent Kinetic Energy - Second Order Upwind
e Turbulent dissipation Rate - Second Order Upwind
e Reynolds Stresses - Second Order Upwind

e Pollutant no - Second Order Upwind

e Energy - Second Order Upwind

e Discrate Ordinate s- Second Order Upwind

e Mean Mixture Fraction - Second Order Upwind

e Mixture Fraction Variance - Second Order Upwind

Todos os esquemas foram alterados para second order upwind depois de ter atingido a
convergéncia com o esquema de primeira ordem. Isto porque de primeira ordem consegue ter
resultados mais estaveis e atingir a convergéncia mais facilmente, ja na segunda ordem os

resultados sao mais precisos para estudos mais complexos [26].
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Solution Controls

Flow Courant Number - 80

Explicit Relaxation Factors

Momentum - 0.3

Pressure - 0.3

Under-Relaxation Factors

Density - 0.3

Body Forcer - 0.5

Turbulent Kinetic Energy - 0.4
Turbulent Dissipation Rate - 0.4
Turbulent Viscosity - 0.6
Reynolds Stresses - 0.5
Pollutant no - 0.7

Energy - 0.8

Temperature - 0.7

Discrete Ordinates - 1

Mean Mixture Fraction - 0.8
Mixture Fraction Variance - 0.8

Discrate Phase Sources - 0.5

Under-Relaxation factors tém a funcao de estabilizar o processo iterativo, suprimindo as

oscilacdes na solucdo do fluxo que resultara em erros numéricos. Foi necessario alterar os

valores iterativamente até a solucdo conseguir convergir. Pelo trabalho do Engenheiro Jonas

[16], foi possivel ter um ponto de partida, mas como a malha era diferente, os valores tiveram

de ser reduzidos ligeiramente.
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6. Resultados

6.1. Convergéncia

O processo iterativo é repetido até que as variacdes das variaveis de uma iteracao para outra

sejam tao pequenas que a solucado é considerada convergida. Quando convergida:

e Todas as equacles da conservacao (momento, energia, entre outras) chegaram a uma
determinada tolerancia em cada célula da malha;
e A solucao nao se altera com a adicao de iteracdes;

e E atingido um equilibrio entre a massa, momento e energia.

Observamos pela Figura 29 que a solucao convergiu ao fim de cerca de 300 iteracoes, foi
necessario tentativa e erro para conseguir atingir a convergéncia, isso foi obtido diminuindo
gradualmente os critérios de convergéncia dos residuais assim como os under relaxation

factors, até a solucao convergir.
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Figura 29 - Solucao convergida
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6.2. Analise de y*

0 valor de y*é uma distancia nao dimensional desde a face da geometria até a primeira célula
da malha. E preciso garantir que este valor ndo é grande de mais de maneira a que o primeiro
ponto da malha esteja fora da fronteira da primeira camada, se isso acontecer, as equacoes
usadas pelo modelo de turbuléncia podem calcular erradamente as propriedades do fluxo nesse
primeiro ponto o que ira induzir erros nos resultados da queda de pressao e velocidade.

Por outro lado, caso o valor de y* seja inferior ao recomendado, o primeiro ponto a ser
calculado vai estar inserido na regiao da subcamada viscosa, obtendo com isso valores errados

para as equacoes de parede.

O valor ideal de y*, no caso em estudo, deve estar situado entre 30 e 300, como podemos ver
na figura (30) existem alguns pontos em que o valor supera o valor maximo recomendado, o
que indica que existem pontos onde a malha deveria ter sido mais refinada, mas como o uso do
computador ja estava no limite seria dificil conseguir refinar mais as zonas pretendidas. Ao
fazer a média dos valores de y™* foi possivel verificar que o valor médio é de 172, o que podemos
considerar um valor aceitavel (ver Figura 30). No entanto este parametro nao é muito
importante neste trabalho, ja que nédo se ira estudar as perdas de calor pelas paredes do

combustor.
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Figura 30 - Contornos de y* nas paredes do combustor

6.3. Validacao de resultados
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Para validacao de resultados, procedeu-se a comparacao com trabalhos anteriores similares e
aos dados teoricos do ICAQ, sendo este um trabalho de continuacdo de um estudo anterior, foi
tido em conta os resultados obtidos pelo trabalho do Engenheiro Jonas Oliveira [16] ja que os
seus resultados foram bastante satisfatorios e um dos objetivos do presente trabalho era o
melhoramento dos resultados. No site da ICAO existe uma base de dados de emissoes de varias

turbinas a gas [25], serdo usados alguns desses dados para comparacao.

6.4. Temperatura de saida do combustor

Foi observado que a temperatura a saida do combustor esta ligeiramente inferior aos resultados
obtidos pelo Engenheiro Jonas [16] e Engenheiro Pedro [17]. O grafico 1 mostra a evolucao da
temperatura com o aumento da poténcia para o angulo de injecao de 58°, com os restantes
angulos de injecao, a subida de temperatura era bastante insignificante, de 58° para 70° o

aumento era apenas de 40 K.
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Grafico 1 - Relagao Temperatura-Poténcia

6.5. Temperatura

Pela analise da Figura 31, verifica-se que com a variacao do angulo de injecao de 58° para
70,4° pode observar-se uma variacao das zonas quentes dentro da camara de combustdo, isto
fara com que algumas zonas da turbina a gas sejam afetadas e seja reduzido o tempo de vida

dos componentes seguintes, apesar da pouca diferenca nos valores obtidos.
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Figura 31 - Contornos da temperatura com acelerador a 100% da poténcia, angulo de injecdo a 58 graus

(a) e angulo de injecao a 70,4 graus (b)

No grafico 2 podemos observar que a variacdao da temperatura é semelhante em qualquer

posicao do acelerador.
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Grafico 2 - Variacao da temperatura com a variacao dos angulos de injecdo, para as diferentes poténcias

De um modo geral, através do grafico 2 constatamos que o aumento do angulo de injec&o ira

provocar aumento da temperatura, sendo mais acentuado esse aumento quando o angulo é

superior a 70°. E também observado que no grafico 2, para poténcia a 30% o valor tem um

comportamento nao previsto, decai ligeiramente, este desfasamento nao pode ser explicado

sem uma analise mais detalhada e eventualmente mais simulagdes a 25 e 30%.
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6.6. Emissoes de NOx

Com o aumento da temperatura é de esperar que as emissoes de NOy sejam mais elevadas nos
angulos mais elevados, e os resultados observados na figura 32 estao de acordo com o esperado.
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Figura 32 - Contornos de NOx (Kg/Kg) a 85% de poténcia, a esquerda 58 graus, a direta 70,4 graus
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Grafico 3 - Emissoes de NOx em funcao da poténcia
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Comparando com a referéncia tedrica [15] e com os resultados obtidos no trabalho do
Engenheiro Jonas Oliveira [16], é possivel observar que os resultados a 85% e a 100% estdo
praticamente em linha com os dados ICAO [15], ligeiramente acima do pretendido. Com
poténcias inferiores a 85% € observavel que os valores estao abaixo da referéncia teorica, as
emissdes estdo bastante baixas. E possivel verificar que os valores melhoraram em relacéo ao
trabalho do Engenheiro Jonas Oliveira. Assim como no grafico 2, o grafico 3 apresenta um ligeiro

desvio para a poténcia de 30%, necessitando de mais simulacdes.
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Grafico 4 - Emissoes de NOx em relacdo com a poténcia para os varios angulos de injecdo
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Grafico 5 - Ampliacao do grafico 4 para observacao da emissao de NOx a poténcias superiores
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Entre a variacao dos angulos vemos que variacao € praticamente indetetavel, observando-se
apenas um ligeiro aumento de emissées de NOxy com o aumento do angulo de injecdo. A
diferenca das emissoes entre 58° e 70.4° é de 3%. Foi um resultado expectavel pois com o
aumento das zonas quentes observadas na figura 31 e o aumento das temperaturas no grafico

2 o valor de NOy teria obrigatoriamente de aumentar.
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Grafico 6 - Comparacao das emissdes de NOy da simulacdo com a base de dados ICAO

Em comparacdo com os dados reais, grafico 6, observamos uma que o valor das emissdes de
NOx das simulacoes € o mais favoravel, no entanto o valor dos varios motores comparados é o
valor em voo real. Ainda assim nao deixa de ser interessante comparar com os dados reais e

concluir que existe alguma aproximacao, especialmente a poténcias superiores a 85%.

6.7. Emissoes de Monoxido de carbono

Seria de esperar um decréscimo das emissoes de monoxido de carbono previstas no estudo dos

dados ICAO [15], o que observando a figura 33 podemos concluir que nao foi o que aconteceu.
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Figura 33 - Contornos de CO (Kg/Kg) a 100% de poténcia, a esquerda 58 graus, a direta 70,4 graus

Com o aumento do angulo de injecdo existe um aumento da emissao de monoxido de carbono.
O facto de as emissdes nao terem diminuido, e depois de estudar os resultados obtidos pelo
Engenheiro Jonas Oliveira [16], foi constatado que o modelo usado nesta simulacao apesar de
darem excelentes resultados para as emissoes de NOy, nao conseguem ter resultados 6timo em
relacao CO e a UHC.
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Gréfico 7 - Emissdes de CO em relacdo com a poténcia

As emissoes descressem de 7% até 30% de poténcia, no entanto seria de esperar que continuasse
a diminuir acompanhando os resultados tedricos da ICAO [15], mas observa-se que os valores

das emissdes aumentam bastante com o aumento da poténcia.
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Grafico 8 - Comparacao das emissdes de CO da simulacdo com a base de dados ICAO

Assim como os valores da ICAO, os valores das emissoes de CO dos dados reais diminuiu com o

aumento da poténcia, o que ndo aconteceu nos valores das simulacées numéricas.

6.8. Emissoes de Dioxido de carbono

Apesar de nao ser um poluente considerado perigoso, CO, € um gas que contribui para o efeito
de estufa, é entdo importante observar a sua variacdo com os diferentes angulos estudados (ver
Figura 34).
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Figura 34 - Contornos de CO2 (Kg/Kg) a 100% de poténcia, a esquerda 58 graus, a direta 70,4 graus
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Gréfico 9 - Emissoes de CO2 em relagdo com a poténcia

Observando a Figura 34 é visivel que com o aumento do angulo de injecdo existe um aumento
da emissao de CO,. Comparando com os resultados obtidos com o Engenheiro Jonas Oliveira
[16], a emissao deste poluente diminuiu bastante, uma diferenca de 30%. Em relacao aos

angulos, existe um aumento de 3% de emissdes com o angulo de 70.4° relativamente a 58°.

6.9. Hidrocarbonetos

Outros poluentes a evitar sdo os hidrocarbonetos ndo queimados, observando o grafico

10 podemos concluir que o aumento do angulo diminui as emissdes deste poluente.
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Grafico 10 - EmissGes de UHC em relagdo com a poténcia
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Assim como as emissoes de CO, as emissoes de UHC deveriam subir com o aumento da poténcia,

mas nao aconteceu devido ao modelo de turbuléncia (RSM) usado neste trabalho.
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7.Conclusoes

Ao longo de varios meses de estudo foi possivel chegar a varias conclusdes, nem todas

relacionadas com os resultados da simulacao numérica.

Foi possivel concluir que ao longo de todo o trabalho, houve um aumento significativo de
conhecimento em relacao a turbinas a gas, mais propriamente sobre combustores e toda a parte
relacionada com combustao, assim como termodinamica e turbuléncia. Sobre a parte mais
técnica do trabalho, foi possivel acrescentar conhecimento as ja boas no¢des de CATIA V5, o
estudo sobre malhas foi bastante recompensador pois passado dois meses ja era possivel
dominar praticamente todo o software HELYX-OS bem como ter grandes conhecimentos de
volumes finitos. Ainda na parte de software, houve um ganho expressivo de pratica de Fluent,
se bem que considere que no futuro é necessaria mais pratica e um aumento do conhecimento

em relacao ao programa.

Foi bastante positivo trocar conhecimentos com outros alunos e antigos alunos, bem como o
Professor Doutor Francisco Bréjo que me ajudou sempre que foi preciso, sem todo o apoio seria

mais dificil acabar este projeto.

Em relacdo ao trabalho em si, foram varios meses, talvez o mais dificil tenha sido chegar a
malha final, levou meses de estudo, mas foi possivel chegar a malha final, tendo o autor ficado
bastante motivado com os resultados. Na simulacao 3D, houve informacao do trabalho do Jonas
Oliveira e de outros trabalhos de antigos alunos, tendo sido melhorados alguns parametros e os

resultados foram os expectaveis.

Concluindo e desta vez relacionado com os resultados, pode ser observado que dentro dos
angulos escolhidos admissiveis pela manutencao da TAP, a temperatura é mais baixa com angulo
de 58°, isto ira proteger os componentes tanto do combustor como dos componentes seguintes
constituintes da turbina a gas. Em relacdo ao NOx o angulo de 58° foi também o que obteve
melhores resultados, resultando em baixas emissdes nas poténcias inferiores a 85%, a cima
destas poténcias o valor é ligeiramente mais alto que a referéncia teorica, comparando entre
os angulos estudados, observamos que o angulo de 58° tem melhores resultados e como seria
de esperar o angulo de 70,4° tem o valor mais alto destas emissdes. Observando os resultados
do monoxido de carbono observamos que neste caso o angulo de 58° foi o que obteve maior
emissao deste poluente, enquanto que o angulo de 70,4° teve as emissdes mais baixas, é de
salientar que os valores estiveram muito diferentes dos valores tedricos e dos resultados do
Engenheiro Jonas Oliveira. O didxido de carbono foi reduzido com a diminuicao do angulo de
injecao. De novo o angulo de 58° teve as emissdes mais reduzidas, com uma diferenca de 3%
em relacdo ao angulo de 70,4°. Por fim, é observado que os hidrocarbonetos ndao queimados

diminuem com o aumento do angulo de injecdo. Como foi explicado no sub-capitulo 6.7, alguns
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resultados das emissdes seriam dificeis de atingir corretamente ja que o modelo de turbuléncia
usado tem a desvantagem de nao conseguir calcular corretamente esses poluentes. Interessante
foi também a comparacdo com a base de dados da ICAO, tendo sido observado que existiu uma
grande aproximacédo entre os dados reais e os das simulacdes, podendo ser concluido que o

trabalho foi bem feito, mas ainda com grande margem para melhoramento.

Como concluséo final, dentro da gama de angulos tabelados pela manutencdo da TAP, angulos
mais baixos conseguem ter melhores resultados, uma diminuicao de 3% da emissao de NOx com
uma reducao de apenas 10° do angulo de injecdo é um valor bastante positivo e a ter em
consideracao, bem como uma diminuicdo de cerca de 4% em relacdo a temperatura, isto
protegera muito mais alguns componentes da turbina das temperaturas, aumentando, mesmo

que seja pouco, o tempo de vida Gtil da turbina a gas.

Estudos futuros

Sendo este um estudo muito demorado e bastante complexo, ha varios aspetos que poderiam
ser melhorados, um deles seria o estudo e aplicacdo de um outro modelo de turbuléncia com o
objetivo de conseguir melhorar os resultados das emissoes dos poluentes que no estudo trabalho
tiveram resultados negativos. Os angulos de injecao foram considerados simétricos ao longo de
todo o cone de injecao, seria interessante observar a variacao com angulos nao simétricos. Um
estudo mais complexo seria um trabalho focado totalmente no injetor de combustivel. Outro
aspeto importante na combustao, a estabilidade da chama poderia ser estudado, diferentes
mecanismos de estabilizacdo. Com a base de dados ICAO é possivel fazer um estudo mais
alargado, utilizar os dados reais para melhorar este estudo e dar continuidade a um longo

projeto.
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