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Resumo

As turbinas de gas tém uma ampla aplicacdo no setor industrial tanto para o
fornecimento da energia elétrica como também propulsiva. Sendo este um trabalho no
ramo da industria aerondutica o foco esteve mais centrado na formacao de energia
propulsiva tendo em conta os motores Turbofan, sendo esse uma variante das turbinas
de gas. A conversao em energia propulsiva no Turbofan passa por diversas etapas de
entre as quais a combustdo. Para tal é necessaria uma cdmara de combustao onde
ocorre todo o processo de combustdo, ou seja, o combustivel é injetado sobre o ar
comprimido para uma posterior mistura. Neste seguimento, o presente trabalho tem
como objetivo o calculo para a determinac¢ao das dimensées dos diversos componentes
que constituem uma camara de combustao anelar, uma vez que estes podem ser de trés
tipos diferentes (tubolar, anelar, tubo-anelar). O método do calculo basea-se na
aplicacao da equacao proposta por Levebure e Ballal para o dimensionamento de uma
camara de combustao anelar, propondo os valores dos parametros inicias, tais como a

pressao e temperatura de entrada do ar comprimido na cAmara de combustao.
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Abstract

Gas turbines have a wide application in the industrial sector for both the supply of
electricity and also propulsive. This work is focused on the aeronautical industry. The
study was on the formation of propulsive energy in Turbofan engines, which are a
variant of gas turbines. The conversion into propulsive energy, considering the
Turbofan engines, goes through several stages, being one the combustion. For this it is
necessary a combustion chamber where the entire combustion process occurs, that is,
the fuel is injected into the compressed air for a subsequent mixture. In this follow-up,
the present work aims to calculate the determination of the dimensions of the various
components that constitute a annular combustion chamber, since they can be of three
different types (tubular, annular, annular-tube). The calculation method is based on the
application of the equation proposed by Levebvre and Ballal for the dimensioning of an
annular combustion chamber, proposing the values of the initial parameters, such as
the pressure and inlet temperature of compressed air entering in the combustion

chamber.
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1 Introducao

1.1  Motivacao

A evolucio de voo controlado e motorizado foi marcado pelo avido dos irmaos Wrigth, onde os
mesmos comprovaram o potencial dos motores de combustio interna para o voo [38]. Sendo
assim, desenvolveram os seus proprios motores com a intencdo de conseguir um sistema
propulsivo leve e eficiente.

A segunda guerra mundial trouxe varias inovagoes a nivel industrial, assim como o surgimento
dos primeiros motores a jato. No que diz respeito a razio poténcia/peso, esses motores t€m
valores mais elevados, pelo que permitiriam chegar mais longe e num curto periodo de tempo
[38]. Grandes avancos foram obtidos ao longo do tempo, com o propésito de melhorar a razao
tracdo/peso, a eficiéncia global, o consumo especifico e a seguranca [39]. Entretanto, um dos
grandes desenvolvimentos foi o motor Turbofan, com caracteristicas importantes, assim como:
0 baixo consumo especifico de combustivel, menos ruido e a elevada tragdo. Esse tipo de motor é
o mais empregado no transporte de passageiros e de carga, onde o aumento de seguranca,
eficiéncia e comodidade o torna mais relevante [40]. Contudo, para o funcionamento desses
motores é indispensavel a utilizacdo de uma cidmara de combustao, sendo este um componente
diretamente relacionado com a eficiéncia e com a emissdo de poluentes dos motores turbina de

gas.

1.2 Objetivo

O presente trabalho tem como objetivo calcular as dimensdes dos componentes de uma cimara
de combustao do tipo anelar para um motor Turbofan de pequenas dimensoes. A metodologia
deste projeto tem como principal referéncia os parametros propostos por Lefebure e Ballal [1]

para o dimensionamento dos componentes de uma camara de combustdo anelar.

1.3 Organizacao da Dissertacao

7

A dissertacao é composta por cinco capitulos, onde no Capitulo 1 é feita a introducdo que
engloba a motivacao, o objetivo e o presente subcapitulo. O Capitulo 2 contém os conceitos mais
relevantes do presente trabalho, tais como: das camaras de combustao, turbinas de gis, motores
Turbofan, entre outros. No Capitulo 3 descreve-se a metodologia e as equagOes necessarias para
o dimensionamento dos respetivos componentes de uma camara de combustdo anelar. No
Capitulo 4 apresentam-se os requisitos de utilizacdo e os resultados do dimensionamento
obtidos. Por fim, no Capitulo 5, encontram-se as principais conclusées do presente trabalho e as

perspetivas futuras.



2 Revisao bibliografica

2.1 Turbina de gas

O desenvolvimento da turbina de gas comecou pouco antes da segunda guerra mundial, com o
objetivo de alimentar geradores elétricos, contudo ndo mostrou ser concorrente a altura para os
motores a vapor e motores a diesel [21]. A primeira grande aplicacdo de uma turbina de gas foi
no desenvolvimento do motor a jato no final da segunda guerra mundial, proporcionando um
incremento acentuado de velocidade em comparacido com as aeronaves a hélice. No inicio da
década de 1970, o desenvolvimanto continuo levou a criacdo do motor Turbofan com alta razao
de bypass e grande melhoria na eficiéncia da utilizacdo do combustivel, o que tornou viavel

avioes de grandes dimensoes [21].

O sistema simplificado de uma turbina de gés, como ilustrado na Figura 1, resume-se a um
compressor, uma cimara de combustdo, e uma turbina. O trabalho deste motor é realizado
quando o ar comprimido se mistura com o combustivel para a queima na cimara de combustio,
e é expandido em grande velocidade no bocal, depois de passar pela turbina que por sua vez
aciona o compressor. Em relacao a cimara de combustao de um motor de turbina de gas, esta é
constituida tipicamente por injetores que adicionam o combustivel ao oxidante, dispositivos de

ignicao e a propria camara onde ocorre a queima.

Neste tipo de motores, a combustao acontece por deflagracdo (chama subsonica), e a velocidade
de propagacdo de chama é determinada pela difusdo laminar ou turbulenta dos gases nao
queimados atras da frente da chama [20], podendo atingir valores até as dezenas de m/s [21].
Velocidades maiores podem ser alcancadas se a mistura de combustivel e oxidante se encontra
em valores proximos do estequiométrico, o que resultara, no entanto, numa maior temperatura
de combustdo e numa maior concentracao de W@, [21]. Devido ao fato de as perdas de pressao
durante a combust@o serem pequenas, a combustio por deflagraciao pode frequentemente ser

modelada como um processo de pressao constante [20].

Combustivel

C. Combustao Exaustdo do gas

/

Compressar Turbina ] Saida da poténcia

Figura 1- Representacao simplificada de uma turbina de gas ( adaptado de [33]).
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2.1.1 Ciclo Termodinamico de Turbina de Gas

2.1.1.1 Ciclo de Brayton

Os ciclos termodindmicos sdo os pilares de operagdo dos motores a combustdo. Os motores
alternativos sdo geralmente descritos pelos ciclos Otto ou Diesel, onde a combustdo ocorre em
volume constante e os processos sdo intermitentes. No caso de uma turbina de gas, a combustao
ocorre em processos continuos. Dito isto, a forma ideal sobre qual a turbina de gas opera é o
ciclo de Brayton, ilustrado na Figura 2. Embora existam variagbes nos diagramas que
representam cada um dos trés ciclos, ambos admitem ar, comprimem, misturam e queimam
combustivel com o ar e expulsam os produtos da combustiao apo6s a producgao de trabalho. O

ciclo termodinamico de Brayton é composto pela seguinte sequéncia de processos [18]:

> A-B — O ponto A representa o ar a pressdo atmosférica, que é comprimido ao longo da linha
AB, que representa o processo do compressor. A compressao do ar entre esses pontos €
acompanhada por um aumento da temperatura e o ar que sai do compressor e entra na
camara de combustdo com uma pressdo e temperatura elevadas. O fator importante no
estabelecimento da eficiéncia termodinamica geral do motor é razao de pressoes

(% = p-/p.)- Quanto maior for essa relagdo, maior serd o rendimento.

» B-C — No processo B a C o calor é adicionado, pela queima do combustivel a pressao
constante. A queda entre esses dois pontos, representa a queda de pressao na cidmara de

combustao, que por sua vez deve ser muito baixa.

» C-D - De C a D, os gases resultantes do processo de combustido expandem-se através da

turbina e ducto propulsivo, para a atmosfera.

B PR Combustdo

—. Expansao

P
b

Compressdo

A Ar ambiente

v[m~3/Kg]

Figura 2 - Diagrama pressao-volume do ciclo de Brayton (adaptado de [16]).



2.1.2 Classificacao das Turbinas de Gas

Os motores de turbina de gés sdo classificados de acordo com a sua aplicacdo, sendo estes com
aplicacdo em aeroniutica e industrial. Em relacao a aplicacio aeronautica esta divide-se em:

e Turbo-jato;

Turbohélice;

Turboeixo;

Turbofan;

Propfan;

De entre esses, o turbofan, que seré o tipo considerado neste estudo e sera detalhado na secc¢io
2.1.2.1. Na aplicagdo aerondutica, independentemente do tipo de motor, espera-se obter a tragio

capaz de acelerar e manter a aeronave em movimento.

2.1.2.1 Motores Turbofan

Os motores turbofan, sendo um dos tipos de turbinas de gas sdo, segundo Venson [46], uma
evolucao dos motores turbo-jato introduzidos comercialmente em meados da década de 1950.
Nesses motores, a energia extraida pela turbina é utilizada tanto para acionar o compressor
como também o fan. Este em comparacdo com o turbo-jato tem consumo especifico de
combustivel inferior, elevada tragio esttica e emite menos ruido. Ganhou popularidade sendo
utilizado na maioria das aeronaves recentes, principalmente as aeronaves comerciais, onde a
seguranca e a eficiéncia tém uma grande relevancia. A Figura 3 ilustra a estrutura e os
componentes basicos de um motor turbofan (fan, compressores, cimara de combustdo e

turbina).

turbinas

fan

camara de combustdo

Figura 3 - Motor Turbofan e seus principais componentes [46].



2.1.2.1.1 Fan

Pelo fan passa o caudal méassico de ar para o interior do motor que se divide em dois fluxos de
ar, fluxo primario e fluxo secundario. O fluxo priméario é posteriormente comprimido pelos
compressores de baixa e alta pressao e o segundo fluxo correspondente ao caudal mais elevado
de ar que atravessa o fan e contorna o niticleo do motor. E de realcar que o fluxo primério que
passa pelo niucleo é que se mistura com combustivel para o processo de combustdo. O fluxo de
bypass e o fluxo que passa pelo nicleo podem misturar-se ou nao, antes de sair do motor. No
que depende do tamanho do fan, os motores turbofan dividem-se em trés tipos, motores
turbofan com baixa razdo de bypass, os motores turbofan de média razdo de bypass e motores

turbofan com alta razdo de bypass.

2.1.2.1.2 Compressor

O compressor é o segundo componente do motor turbofan, constituido por um conjunto de
estagios compostos por pas ligadas a um eixo. O compressor tem a funcdo de comprimir o ar
procedente do fan, em volume gradualmente menores, o que provoca um aumento da pressao e
da temperatura do ar [18]. Grande parte dos motores turbofan utiliza compressores de fluxo
axial. Nesses tipos de compressores, o ar flui segundo a direccdo do eixo que conecta o
compressor e a turbina. O ar move-se através de fileiras alternativas de conjunto de pas,
denominadas por estatores e rotores, sendo cada um desses conjuntos designado por “estagio”
[18]. Os primeiros motores a jato comerciais tinham apenas um eixo, uma configuracdo no qual

o eixo liga a turbina ao compressor [18].

2.1.2.1.3 Turbina

A turbina tem a funcao de extrair a energia necessaria para acionar o compressor e o fan. Assim
como o compressor, a turbina também possui estagios [18]. Esses estagios sdo divididos pelas
turbinas de alta e baixa pressdo, porém cada uma tem seu respetivo eixo, onde a turbina de
baixa pressao aciona o fan e o compressor de baixa pressio e a turbina de alta pressao aciona o
compressor de alta pressao [18]. No decorrer da expansao dos gases originados no processo de
combustdo, a energia é absorvida, o que leva a turbina a girar em alta velocidade e,
consequentemente, produz a energia necessaria para acionar o eixo e o seu fan e/ou compressor

correspondente [16].

2.1.2.1.4 Camara de Combustao

A cimara de combustio sendo o foco principal do presente trabalho sera mais detalhada na

secgao 2.2.



2.1.2.1.5 Ducto Propulsivo

Mesmo néo ilustrado na Figura 3, o ducto propulsivo é a conduta de escape que faz o motor ter
um papel importante na propulsdo da aeronave. Sendo esta propulsdo gerado através dos
produtos da combustao que pode juntar ao ar que contorna o nicleo do motor. Essa mistura

pode ser feita antes do ducto propulsivo de modo a minimizar o ruido do motor.

2.1.2.1.6 Configuracoes dos Motores Turbofan

Existem varias conFiguracoes possiveis, cada qual com as vantagens e desvantagens [25]. As
empresas responsaveis pela fabricacdo dos motores turbofan optam por motores com um, dois
ou trés eixos, podendo ter ou ndo mistura de caudais e uma caixa redutora.

No que diz respeito ao nimero de eixos, o turbofan de um sb eixo é o menos comum. Neste
caso, o motor é composto por um fan e um compressor de alta pressao, acionado por apenas
uma turbina de alta pressao. O motor SNECMA M53 é um turbofan com afterburner dotado
desta configuracdo. O afterburner funciona queimando o combustivel no ducto propulsivo,
como ilustrado na Figura 4, adicionando energia no produto da combustao, quando necessita de
mais tracdo para uma determinada missao. O uso do afterburner deve ser limitado a pequenos
periodos, tais como descolagens ou manombas a altas velocidades, ja que implica um aumento
consideravel do consumo de combustivel.

Os dominantes sao os motores com dois eixos. Nesta configuracdo, temos um eixo a ligar o fan a
low pressure turbine (LPT), o outro eixo liga o high pressure compressor (HPC) com o high
pressure turbine (HPT). O compressor pode variar podendo ser por exemplo: axial (RR BR710),
centrifugo (PW Canada JT15D), axial-centrifugo (GECFE738). De forma a tornar os motores
mais potentes e maiores, adiciona-se de um compressor intermédio no eixo que liga o fan a LPT
(GE9o, GECF6, PW JTDgD).

Num Turbofan de trés eixos, temos um eixo a ligar o fan ao LPT, outro a ligar o intermédiate
pressure compressor (IPC) a intermédiate pressure turbine (IPT) e outro liga a HPC com o
HPT. Esta configuracio ¢é a preferida da Rolls Royce, um dos principais fabricantes de motores
aeronduticos. Temos como exemplo o RR Trent 1000. Uma outra configuracdo possivel é
denominada por aft-fan, em que o fan é localizado junto a LPT, desde modo, sdo evitadas as
perdas mecanicas e obtém-se uma reducao do peso (CJ805-23).

Todas as conFiguracoes apresentadas tém as suas vantagens e desvantagens [25]:

» No turbofan de um tnico eixo, existe uma maior simplicidade, promovendo um menor
peso e maior controlo de velocidade de rotagdo, mas isso também provoca um menor
aproveitamento energético.

» O turbofan de dois eixos com IPC, com o aumento da razao de bypass (RB), ocorre a

diminuicao do raio do IPC, reduzindo a velocidade de ponta das pas que leva a



diminuicido de eficiéncia. Deste modo, mais estigios tém que ser adicionados aos
compressores e as turbinas.

» A introducdo de uma caixa redutora vem resolver esse problema, permitindo que cada
componente funcione em regime de velocidade 6tima. Mas, esta adicao, vem aumentar

a complexidade, o peso e as perdas mecanicas do sistema e reduzir a fiabilidade.

O turbofan com trés eixos tem uma maior complexidade. O fato de a LPT girar as mesmas
rotacGes que o fan, faz com que sejam necessarios mais estigios, de modo a absorver mais
energia da massa de gases quentes. No entanto, o IPC nao tem tantas limitacoes, ndo precisando
de tantos estagios. Isto leva o compressor e a turbina de alta pressao a ndo precisarem de tantos
estagios, ja que o IPC consegue gerar maiores razdes de compressdo. O seu comprimento e raio
normalmente sdo menores. Esta configuracao tem tempos de resposta mais rapidos, devido ao

fato de que a velocidade de rotacdo dos seus compressores é a melhor. Estes motores sao

geralmente mais pesados, sendo necessério estruturas mais robustas para os apoiar.

high-pressure combustion
low-pressure fan COMmpressor chamber afterburner

core turbine  fan turbine mixer variable exhaust
nozzle

Figura 4 — Motor Turbofan com afterburner [A.6]



2.2 Camara de Combustao

A cimara de combustio é o componente do motor onde ocorre a reacdo entre o combustivel e o
oxidante através da conversao de energia quimica em energia térmica. Posto isto, é fundamental
que a sua estrutura seja apropriada e capaz de resistir a altas temperaturas. As cimaras de
combustio tém de respeitar uma série de requisitos, onde a respetiva importancia varia de
motor para motor [1].
No ambito desses requisitos, destacam-se os basicos de todas as cimaras de combustao, assim
como [1]:

e Elevada eficiéncia de combustio;

o Ignicao estavel e fiavel em todas as condicGes de operacao;

e Amplo limite de estabilidade;

e Baixa perda de pressio;

e Temperatura de saida adequada e uniforme para maximizar a vida atil das pas da

turbina;

e Baixa emissao de fumo e de gases poluentes;

e Boa manutibilidade;

e Boa durabilidade e potencialidade de funcionamento com diversos combustiveis.

e Tamanhos compativeis com o envelope do motor;

e Custo minimo e de facil produgéo;

¢ Independéncia de pulsos de pressdo e outros fenémenos de instabilidades relacionados

com a combustao.

E de realcar que o consumo especifico e a emissdo de poluentes sdo fatores muito pertinentes
para todos os motores, no caso dos motores de aeronaves, o peso também é um fator bastante
relevante.

A Figura 5 representa a estrutura e a localizacdo dos diferentes componentes de uma camara de

combustio. Alguns desses componentes vao ser detalhados mais a frente.
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2.2.1 Resumo historico

No século XVIII, Isaac Newton, teorizou que uma explosao canalizada para tras impulsionaria
uma aeronave para a frente a uma grande velocidade. Ele baseou-se na sua terceira lei, a lei de
movimento, considerando que para toda acao, ha uma igual reacc¢io no sentido oposto. De modo
a criar um mecanismo que trabalhasse com esse principio, diversas tentativas foram feitas [18].
A primeira tentativa foi concebida por Henry Giffard em 1852, que desenvolveu um motor de
trés cavalos para impulsionar sua aeronave. Apesar do voo ter sido considerado um sucesso, o
dirigivel nao possuia o poder de navegar satisfatoriamente [11]. Hiram Maxim em 1894, nao
conseguiu impulsionar o seu biplano com um motor a vapor, o qual na realidade sé6 voou por
alguns segundos [12]. O motivo da falha detes voos foi devido ao fato dos motores a vapor serem
movidos a carvao aquecido, tornando-os muito pesados para o voo. Com o primeiro voo dos
irmaos Wright em 1903 surgiu, como meio de propulsdo, o motor de combustao interna,

tornando-se o tinico meio de propulsao de aeronaves até o final da década de 1930 [18].

No decorrer do dltimo meio século ja nos motores de turbina de gas houve um grande aumento
das pressoes de combustao, da temperatura do ar de entrada e a temperatura de saida, cujo os
valores correspondentes sao de 5 atms para 50 atms, de 450 K para 900 K e 1100 K para 1850 K,
respetivamente [1]. Independentemente desta tendéncia crescente das condigoes de trabalho, as
camaras de combustao da atualidade exibem uma eficiéncia perto de 100%, abrangendo o atraso
e apresentam diminuicdo de emissOes de poluentes [1]. Para alcancar um motor turbo-jato
pratico, o desenvolvimento de uma cimara de combustao viavel foi um obstaculo que teve que
ser ultrapassado tanto para os engenheiros britanicos como também para os alemaes, nos seus
esforcos independentes e simultineos [1]. A seguir apresentam-se o desenvolvimento das

diferentes camaras de turbina de gis na Gra-Bretanha, Alemanha e Estados Unidos.

e Gra-Bretanha

Devido a varios problemas no sistema de combustao, Whittle ndo conseguiu realizar o primeiro
voo com o motor, uma vez que o método adotado por Whittle para preparar o combustivel para
o processo de combustdo foi aquecé-lo acima do ponto de ebuli¢do do ingrediente mais pesado
do hidrocarboneto, para vaporizar completamente o combustivel antes do processo de
combustio [1]. O combustivel foi mantido a altas pressoes, de forma a que a vaporizagdo nao
ocorresse até ser injetado na cAmara de combustao, através de um bico que reduzia a pressdo do
combustivel na zona de combustio [1]. Nesse projeto, Whittle encontrou algumas dificuldades
em relacdo aos tubos de vaporiza¢ao que tinham problemas de rachaduras térmicas [1].

Depois de véarias tentativas de criar uma camara de combustio funcional, Whittle substituiu os
tubos do vaporizador por um atomizador de pressao e colocou um gerador de vortices do ar de
entrada na zona primaéria (Swirler) localizado na extremidade a montante do revestimento,
como mostra a Figura 6. A funcio desse tltimo recurso era criar um fluxo toroidal de reversao,

recircular uma parte dos produtos de combustdo quente, fornecendo uma mistura rapida de



vapor de combustivel com o ar e de produtos de combustao necessarios para atingir altas taxas
de calor libertado [1]. Também foram implementadas entradas extra de ar para fornecer a
quantidade necessaria para concluir o processo de combustdo e reduzir as temperaturas dos
produtos de combustdo para um nivel aceitavel para a turbina [1]. Depois de um avanco
oportuno, esta camara de combustao foi utilizada para o power jets wi, que que tinha 10
camaras de combustdo tubulares separadas num arranjo de fluxo reverso, para permitir um
motor de eixo curto. Whittle usou esse motor no primeiro voo turbo-jato britanico em 1941 [1].
Outro motor britanico primitivo foi o De havilland gablin, que foi o primeiro a alimentar o
Lockeed P-40 [1].

swirler

= saida dos gases

Figura 4 - Atomizador do fluxo reverso (adaptado de [1]).

Ainda na Gra-Bretanha, mais tarde foi criada a primeira cimara de combustao anelar que foi
utilizada no motor Metropolitan Vickers Bery [1]. A criacdo dessas cAmaras veio com o uso de
injetores de combustivel a montante e a introducao de um processo de ar de diluicdo a jusante.
Argumentava-se que para a injecdo de combustivel a montante o tempo de residéncia das
goticulas de combustivel na zona de combustido era maior, o que levava a um maior tempo para
a evaporacao do combustivel [1]. O ar de diluicdo a jusante serviu para dois fins, sendo que em
primeiro lugar o ar é introduzido através de uma primeira linha de orificioss, oferecendo as
necessidades de ar para completar o processo de combustdo e em segundo lugar o ar

introduzido em seguida destina-se a fins de diluicao [18].

e Alemanha

Durante a segunda guerra mundial, os inicos motores turbo-jato que entraram em producio
foram o jumo 004 e 0 BMW 003 [14]. O jumo 004 foi desenvolvido por Anselm Franz e usava
uma camara de combustao tubular constituida por seis tubos de chama (cdmara de combustao)
[1]. Franz foi o primeiro a reconhecer a superioridade de um projeto de uma cimara de
combustdo anelar, mas mesmo assim otou pela configuragdo tubular, uma vez que esta
apresentava menos problemas e permitia o teste de bancada com um tunico tubo [15]. Trés
desses tubos tinham velas de igni¢do, usando interconectores para garantir igni¢do nos restantes
tubos. Cada um desses tubos foi projectado para queimar combustivel, com pressées até 5,2

MPa a partir de um atomizador de turbilhdo de pressdo [1]. A Figura 7 ilustra o esquema bésico
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desse tipo de ciAmara onde o ar primério flui, tornando-se a quantidade de ar suficiente para
obter uma combustao primaria proxima da razao estequiométrica no ponto de projeto do motor

[15].

_—=la=agl—4
= ! ;- Saida dos gases

Entradade ar !

}
‘ d 3

/— Injecdo de combustivel

Figura 5 - Camara de combustao tubular (adaptado de [1]).

O BMW 003 foi o segundo turbo-jato de fluxo axial de sucesso [1]. Embora o desenvolvimento
deste motor tenha comecado antes do Jumo 004, o0 BMW 003 entrou em produgio depois
devido a dificuldade de desenvolvimento. Este motor empregava uma cimara de combustao
anelar, que possuia 16 atomizadores de pressdo para a pulverizacdo a jusante, igualmente
espacados [1]. Os injetores de combustivel estavam rodeados por um deflector e o ar de
combustio primario fluia ao redor do bocal de entrada [1]. O ar de diluicdo necessario para
completar a combustao e diminuir a temperatura dos produtos de combustao foi obtido através
de 40 entradas acopladas ao revestimento externo. Essa configuracido apresentava uma baixa
perda de pressdo e uma alta relacdo comprimento/altura [1]. Inicialmente, as vidas tteis em
média dessas cimaras eram muito baixas, aproximadamente de 25 horas [14]. Isso deve-se ao
fato dessas ciamaras serem feitas de chapa de ago macico com revestimento de aluminio, que
apresenta baixa resisténcia ao calor [1]. A Figura 8 mostra a configuracao dessa camara de

combustdo.

Entrada de ar = Exaustdo

Figura 6 - CaAmara de combustao anelar de BMW 003( adaptado de [1]).
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e Estados Unidos da América

A Figura 9 ilustra um exemplo de uma camara de combustao alterada para versdo reta, que foi
empregue no motor J31 derivado do J33 e para motores posteriores tal como o J35 e o J47 [1].
Para o motor J57, utilizou-se oito tubo de chamas tubulares dentro de um revestimento anelar
[1]. Os trabalhos de desenvolvimento efetuados no Reino Unido, na Alemanha e nos Estados
Unidos no final da década de 1940, definiram caracterististicas fundamentais para concecao das

camaras de combustdo que permaneceram inalteraveis [1].

..
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Figura 7 - Camara de combustdo tubular (adapatado de [1]).
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2.2.2 Recursos Basicos do Projeto da Camara de Combustao

Para definir os componentes essenciais necessarios, no sentido de alcancar as func¢oes principais
de uma camara de combustao, é relevante comecar examinando uma camara de combustio o
mais simples possivel e, em seguida, analisar as modificacGes que devem ser feitas de modo a
produzir uma camara de combustdo que cumpra os requisitos de desempenho que serao
apresentados mais a frente [1]. A forma mais simples possivel para uma camara de combustao é
apresentada na Figura 10a onde o combustivel é pulverizado no centro de um ducto de parede
reto [1]. Essa combinacao apesar de ser simples nao é pratica uma vez que a combustao tende a
ocorrer num fluxo de ar de velocidade bastante elevada, que é da ordem dos 170 m/s e isso faz
com que perda de pressdo seja muito alta, sendo essa a maior desvantagem [1]. Contudo a
Figura 10b mostra um novo arranjo com a implementacdo de um difusor para reduzir a
velocidade do ar e consequentemente, diminuir essa perda de pressao para num nivel aceitavel.
Mesmo assim, a velocidade na zona da queima continua alta e esta nao favorece uma combustao
estavel. A solucdo foi adicionar uma placa traseira assim como mostra a Figura 10c, com o
intuito de criar reversdo do fluxo. A particularidade fundamental desse arranjo é impossibilitar
a explosao de chama e favorecer a ignicao sob condictes de baixa pressao (grandes altitudes).
Ainda assim este sistema possuia defeitos, o que levou ao surgimento de uma nova camara de
combustdo de modo a corrigir os problemas do sistema anterior. A Figura 10d ilustra a nova
camara de combustao com ligacdo a uma placa traseira e com orificios de admissao de ar. Esses
orificios possibilitam que apenas que parte do ar seja admitida na bomba de combustdo
primaria ao redor do injetor de combustivel [1]. Esse sistema permite que o fluxo de recirculacao
seja capaz de fornecer uma fonte continua de ignicao para a mistura ar-combustivel. De modo a
diminuir a temperatura dos gases para um valor aceitdvel nas turbinas, o ar que nao foi

necessario para a combustao é misturado a jusante da zona de combustao [1].

Combustivel Combustivel
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Figura 8 - Etapas da evoluc¢do de cdmaras de combustao ( adaptado de [1]).
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2.2.3 Tipos de Camaras de Combustao

A escolha de uma dada configuragdo de uma camara de combustao depende principalmente da
aplicacdo do motor, mas também da necessidade de utilizar todo espaco da maneira mais
eficiente. As camaras de combustao sao classificadas de acordo com a goemetria (anelar, tubular

e tubo-anelar) os trés modelos principais encontrados na literatura.

2.2.3.1 Camara de Combustao Tubular

A configuracio deste tipo de camara de combustao é a mais antiga, sendo a primeira a ser
empregue em motores de turbinas de gas [18]. A sua estrutura cilindrica externa envolve os
varios cilindros, ou seja, os tubos de chama, que se encontram montados concentricamente e
todos interconectados, de modo a que operem a mesma pressao [18]. A Figura 11 representa
uma camara de combustdo tubular e os demais componentes da mesma, mas sem a estrutura

cilindrica externa [7].

Camara de combustdo

Receptor de
ar primario

Coletor de combustivel Interconector

primario

Figura 9 - Camara de combustao tubular (adaptado de [7]).

Este tipo de configuracdo apresenta algumas vantagens, tais como a facilidade no fabrico e a
facilidade de validagdo experimental [18]. Contudo, também apresenta as suas desvantagens,
uma vez que para o mesmo regime de funcionamento é muito mais pesada quando comparada
com uma cimara de combustao anelar. As ligacbes dos tubos de chamas com a turbina e o
compressor sao feitas através de ductos pesados e complexos e com isso 0 motor torna-se muito
mais pesado [18]. Tendo em conta essas desvantagens, a cimara de combustao do tipo tubular

deixou de ser atraente para a inddstria aeronéutica.
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2.2.3.2 Camara de Combustao Anelar

A configuracdo do tipo anelar consiste numa cdmara de combustdo com uma abertura a frente
que conecta ao compressor e uma abertura na parte traseira que di acesso a turbina, assim
como mostra a Figura 12. Esta configuracdo é uma forma ideal de cAmara em véarios aspetos,
uma vez que a sua geometria resulta num modelo muito compacto e com menor perda de
pressao [1]. Além disso apresenta outras vantagens [1]:

e Para este tipo de cAmara a quantidade de ar de refrigeracao necesséario para impedir o
sobreaquecimento da parede da cdmara de combustido € menor em comparagio com os
outros tipos de cdmara. Essa reducdo aumenta a eficiéncia da combustao;

¢ Elimina o problema da necessidade de propagac¢ao de chamas entre camaras;

e E mais leve em comparacio com os outros tipos (tubular e tubo-anelar).

Tubo de chama

Anel externo

Anel interno :

Turbina

Coletor de combustivel \
Orificio de diluicao

Figura 10 - Camara de combust&o anelar (adaptado de [1]).

Também apresenta algumas desvantagens [1]:

o E muito mais dificil de obter uma temperatura uniforme e estavel no perfil, quando

comparado com a cdmara de combustao tubular;

e Para retirar a cAmara é nacessario desmontar o motor, o que dificulta as manutencées

rapidas;
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2.2.3.3 Camara de Combustao Tubo-anelar

A cdmara de combustdo tubo-anelar foi desenvolvida de modo a combinar a cimara de
combustdo anelar com a resisténcia mecanica da camara de combustdao tubular [1]. Esta
configuracdo consiste em instalar um determinado ndmero de camaras de combustio,
geralmente de 6 a 10, num revestimento anelar [1]. Possui uma boa combinac¢io entre a
pulverizacio de combustivel e o padrio de fluxo de ar. E facil de desenvolver e realizar testes,
tem uma elevada: eficiéncia de combustdo, estabilidade de chama, limites de ignicdo,
temperatura na cAmara de combustiio e baixa emissdo de fumo na exaustiio. E de salientar que
este tipo de camara partilha uma desvantagem com a cidmara de combustao do tipo tubular,
uma vez que esta também precisa de interconectores [1]. A Figura 13 mostra uma camara de
combustao tubo-anelar.

orificio da zona de
diluicdo

Revestimento exterior

Figura 11 - Camara de combustao tubo-anelar (adaptado de [1]).
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2.2.4 Componentes de uma Camara de Combustao

2.2.4.1 Difusor

Entre os requisitos de projeto de uma camara de combustao esti a necessidade de minimizar a
queda de pressdo na cAmara (APg ;) [1]. Parte desta queda de pressdo ocorre simplesmente

quando o ar atravessa a camara de combustdo (4F.;s) e o restante é a perda fundamental
resultante de adigao de calor a um fluxo de alta velocidade (4F;; ) [1].

APy 4 = AP 15 + APy, (2.1)
Onde o0 3-4 representam as secgoes antes a 4pos cimara de combustao, respectivamente.
A perda a frio representa a soma das perdas que surgem no difusor e no revestimento externo
(anel externo). Do ponto de vista do desempenho geral do motor, a distin¢do entre perda de
pressao do difusor e perda de pressao do revestimento € insignificante [1]. No entanto, do ponto
de vista da combustdo, é importante porque a perda de pressdo no difusor é totalmente
dissipada enquanto a queda de pressdo na parede do revestimento é manifestada como
turbuléncia, o que é altamente benéfico para a mistura e a combustio. Contudo, uma cimara de
combustio ideal seria aquela em que o diferencial de pressdo do revestimento representasse
toda a perda frio, ou seja, com perda de pressdo zero no difusor. Os valores tipicos da perda de
pressao a frio nas cimaras de combustdo modernas variam de 2,5 a 5% da pressao de entrada da
camara [1].
E necessario reduzir a velocidade de saida do compressor para um valor no qual a perda de
pressdo da cimara de combustao seja aceitavel. Para este efeito, utiliza-se um difusor que faz a
ligagdo do compressor com a cdmara de combustdo. A funcao do difusor néo é apenas reduzir a
velocidade do ar na entrada da cimara de combustdo, mas também recuperar o maximo da
pressdo dinamica possivel e apresentar ao revestimento um fluxo suave e estavel. Até
recentemente havia duas teorias diferentes em relacdo ao design do difusor, sendo ambas
ilustradas na Figura 14. Uma emprega um difusor aerodindmico relativamente longo para
alcancar a maxima recuperacao da pressao dinamica.
A primeira se¢do do difusor esta localizada perto da saida do compressor cujo objetivo é
conseguir alguma reducao na velocidade do ar, tipicamente cerca de 35%, antes que o ar atinja a
entrada da zona de combustio quando se divide e flui em trés passagens [1].
Duas das passagens transportam o ar para os anéis interno e externo do tubo de chama em
proporg¢oes aproximadamente iguais. A passagem do difusor central descarrega o ar restante na
regido da ctpula, que fornece ar para atomizacio e resfriamento da carcacga [1].
O outro tipo de difusor principal é chamado de descarga. Consiste num difusor convencional
curto, no qual a velocidade do ar é reduzida para quase metade do seu valor de entrada. Os
difusores aerodindmicos e de descarga tém sido amplamente utilizados em camaras de
combustio dos motores aeronauticos [1].
Os difusores de descarga sdo agora geralmente preferidos devido a sua maior tolerancia a

variagoes no perfil de velocidade na entrada e as dimensées do hardware [1].
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Figura 12 - Dois tipos basicos de difusores anelar: (a) aerodinamico, (b) descarga (adaptado de [1]).

2.2.4.2 Injetor de Combustivel

O combustivel pode ser injetado no fluxo de ar, de modo a formar a mistura ar-combustivel,
através de vaporizadores ou bicos de spray de combustivel, sendo estes os dois métodos
diferentes para fornecer o combustivel. O funcionamento basico do injetor de combustivel
consiste em atomizar o combustivel na injecdo, na zona de combustao. O objetivo fundamental
de um injetor de combustivel consiste em elevar a relacdo superficie/massa de combustivel na
fase liquida e consequentemente obter uma alta taxa de evaporacdo [17]. Normalmente os
injetores de combustivel podem ser classificados como atomizador de pressao, atomizador de

fluido ou ainda como vaporizador [17].

Vaporizadores

Um método alternativo de preparacao de combustivel liquido para a combustao é aquecer acima
do ponto de ebulicdo do seu hidrocarboneto mais pesado, de modo que este seja totalmente
convertido em vapor antes do processo de combustdo. Este método aplica-se aos combustiveis
de alta qualidade que possam ser completamente vaporizados, sem deixar residuos so6lidos.

O método mais simples de vaporizacdo é injetar o combustivel juntamente com algum ar em
tubos imersos em chama [1]. A mistura combustivel-ar injetada é aquecida pelas paredes do
tubo e em condicbes ideais, surge como uma mistura de combustivel e ar vaporizados. O
restante ar de combustao é admitido através de aberturas na parede do tubo de chama e reage
com a mistura combustivel-ar emitida a partir dos tubos [1]. Os sistemas de vaporizagao
dispéem de vantagens uteis em termos de baixo custo e baixa formacdo de fuligem. As suas
desvantagens incluem o risco de danos térmicos nos elementos vaporizantes e a sensibilidade a

variacao de combustivel [1]. A Figura 15 ilustra este sistema.
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Figura 13 - Sistema vaporizador ( adaptado de [1]).
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Bocais de Pulverizacao de Combustivel

Os combustiveis liquidos, como a querosene, tém de ser atomizados e bem misturados com o ar,
antes da combustdo. O processo de atomizacdo é aquele em que um jato liquido é desintegrado
pela energia cinética do préprio liquido ou exposicdo ao ar ou gas a alta velocidade. Para tal, sdo

utilizados injetores de pulverizagido de combustivel tal como nos atomizadores de pressao [18].

Atomizadores de Pressao

A principal funcdo dos atomizadores de pressdo é a conversdo da pressao em energia cinética
para alcancar uma alta velocidade relativa entre o combustivel e o ar ou gas circundante. Os
atomizadores de pressdo sdo de varios tipos. Tais como: orificios simples, injetores simples e
injetores de orificio duplo.

No orificio simples a atomizacio de um combustivel de baixa viscosidade é mais facil de se
conseguir através de um pequeno orificio circular, como mostra a Figura 16a. Se a velocidade for
baixa o liquido emerge como um jato fino e distorcido, mas se a pressao liquida exceder a
pressdo do gis ambiente em cerca de 150 kPa [1], forma-se um jato de combustivel de alta
velocidade, que rapidamente se desintegra num spray bem atomizado. A desintegracao do jato é
promovida por um aumento de pressao de injecdo de combustivel, o que aumenta tanto o nivel
de turbuléncia no jato de combustivel como as forcas aerodinamicas exercidas pelo meio
circundante [1].

A forma mais simples de atomizador de pressao é o atomizador simples, como ilustra a Figura
16b. O combustivel é alimentado numa camara de vortice através de portas tangenciais que lhe
conferem uma alta velocidade angular. O combustivel em rotacdo flui através do orificio final,
ou seja, a saida da camara de vortice sob as forcas axiais e radiais para emergir do atomizador
sob a forma de uma folha c6nica oca [1].

O bocal de combustivel de orificio duplo, como mostra a Figura 16¢, é o que pode ser mais
encontrado nos motores modernos. As caracteristicas essencias de um atomizador de dois
orificios, também conhecido como bocal duplo, compreende dois injetores simples que sdo
instalados concentricamente, um dentro do outro. O bocal primério é montado no interior, e a
justaposicao do primario e do secundéario é tal que o spray primario nao interfere com o orificio
secundario, ou seja, com o spray secundério dentro do orificio, assim como ilustra a Figura 16d.
Este arranjo permite que o injetor ofereca uma atomizacao mais eficaz, numa ampla gama de

fluxos, do que o bocal de pulverizagdo simples para a mesma pressao de combustivel [8].
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Figura 14 - Atomizadores de pressao (adaptado de [1]).

As propriedades do combustivel tais como a viscosidade e a densidade, desempenham um papel
muito relevante para a determinacdo das caracteristicas de um injetor de combustivel [30]. O
calculo da influéncia do injetor e do tipo de combustivel na eficiéncia da combustao pode ser
feito experimentalmente [17]. A avaliacdo do desempenho do injetor de combustivel pode ser
feita através de calculos de pardmetros diferenciados, sendo o mais relevante e bastante
aplicado o Sauter Mean Diameter (SMD), que é determinado como o didmetro de uma gota de

combustivel com a mesma relacdo de volume/superficie de todo o spray [1].

2.2.4.3 Revestimento Externo (Casing)

O revestimento externo, como ilustrado na Figura 22, é a estrutura que envolve todos os
componentes que fazem parte de uma cidmara de combustao. Entre essa estrutura e a zona de
combustio existe um pequeno espago anelar que serve para fluxo adequado de ar para as

diferentes zonas de combustio [17].

2.2.4.4 Tubo de chama

O tubo de chama, ilustrado na Figura 15, é a parte da cAimara de combustao onde acontece todo
0 processo de combustido [17]. Este divide-se em trés zonas fundamentais da cdmara de
combustio, que serdo detalhados mais a frente. O arrefecimento do tubo de chama é feita com
ar que é inserido através dos orificios e das fendas de arrefecimento da parede do tubo de chama

[17](ver figura 4).
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Arrefecimento da Parede do Tubo de chama

As funcoes do tubo de chama sao conter o processo de combustao e facilitar a distribui¢ao do ar
por todas as zonas do processo de combustdo nas quantidades pretendidas. O tubo de chama
deve ser estruturalmente forte para resistir a carga provocada pelo diferencial de pressao e as
cargas térmicas [1]. Deve ter também a resisténcia térmica capaz de suportar altas temperaturas.
Isto consegue-se através da aplicacdo de materiais resistentes a oxidacdo e a temperaturas
elevadas, com a combinacdo do uso eficaz do ar de arrefecimento. Em diversas camaras de
combustio, até 20% do fluxo total de massa de ar ¢é utilizado no arrefecimento da parede do
tubo de chama. Na pratica, a temperatura da parede do tubo de chama é determinada pelo
balanco entre o calor que recebe e perde através de radiagdo e conveccdo [1]. O problema de
arrefecimento do tubo de chama tornou-se significativo com o aumento da temperatura do ar de
entrada e da razdo de pressao mais elevada dos motores modernos. O aumento da temperatura
do fluxo de ar de entrada provoca um aumento da temperatura de chama, que, por conseguinte,
aumenta a transferéncia do calor para a parede do tubo de chama e também diminui a eficiéncia
com que o ar é utilizado para o arrefecimento. A medida que a razdo de pressdo aumentou ao

longo dos anos, a temperatura de entrada na turbina também aumentou, como se ilustra na

Figura 17.
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Figura 17 - Tendéncia historica da temperatura de entrada da turbina (adptado de [1]).

2.2.4.5 Swirler

O swirler é um requisito essencial para todas as camaras de combustao de turbina de gas [17]. O
fluxo de ar destinado a zona primaria exerce uma funcao muito relevante para a estabilidade da
chama na camara de combustdo [17]. Provoca uma inversao do fluxo que para além de
estabilizar a chama, contribui para a mistura de produtos de combustdo com o ar fresco e o
combustivel ndo queimado, o que proporciona uma combustdo completa [32]. O swirler pode

ser radial ou axial, sobretudo axial [1]. A Figura 18 ilustra os dois tipos de swirler.
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Figura 18 - Tipos de swirler (adaptado de [1]).

2.2.4.6 Orificios de Admissao

A admissao de ar em diferentes zonas de combustao é feita através de orificios tendo em conta o
didmetro e a queda de pressdao ao seu redor. Os orificios podem ser de dois tipos: plano ou
convexo como ilustra a Figura 20. Os orificios planos sao mais faceis de fabricar, enquanto os
convexos possuem um maior coefiente de descarga, sendo este definido como a razao entre o
fluxo de admissao de ar real e o fluxo de admissdo de ar maximo (te6rico) que o orificio pode

fornecer, como ilustra a Figura 19 [27].
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Figura 19 - Variacao de perda de pressao com o coeficiente de descarga para cada tipo de orificio (adaptado
de [1]).

Figura 20 — orificio plano, orificio convexo.
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2.2.4.7 Zonas de Combustao

Para que seja alcancada a combustdo estavel e eficiente, com uma baixa emissao de poluentes, a
camara de combustao é geralmente dividida em trés zonas: a priméaria, a secundaria e a de

diluicao, sendo estas as trés partes em que o tubo de chama se encontra dividido.

° Zona Primaria

A zona primaéria é onde ocorre a mistura (ar-combustivel) e consequentemente, a combustao
tem como objetivo principal proporcionar tempo, temperatura e turbuléncia suficientes de
modo a garantir uma combustdo completa da mistura [1]. O ar que sai do compressor é injetado
através de 4 seccoes de injecao, onde duas dessas seccoes sdo usados para injetar o ar na zona
priméaria, que por sua vez forma os vortices e jatos primarios [1]. A Figura 21 ilustra esse
processo. Essas palhetas induzem uma velocidade circunferencial, que cria uma pressao
denamica que evita a linha central e induz um fluxo de retorno do défice de pressao de linha
central. Isso cria um fluxo toroidal que arrasta e recircula uma porc¢ao dos gases de combustio

quentes, para fornecer igni¢do continua a mistura ar-combustivel de entrada [1].

revestimento externo

Vortices

Jatos primarios

Figura 21 - Padrio do escoamento na zona primaria [1].

° Zona Secundaria

A zona secundaria, que também é conhecida como zona intermédia, tem como principal funcio
permitir que as goticulas ricas em combustivel, misturadas de forma imperfeita com ar e
provenientes da zona primaria, passem a uma mistura mais perfeita (combustao completa), ou
seja, oxidem o CO em CO2 e reduzam as perdas de dissociacdo antes da zona de diluicdao. A
principal reacao cinética que domina a oxidacao é dada por [1]:
CO +0OH--CO2+H

Dado que as temperaturas na zona primaria ultrapassam os 2000 K [1], comegam a ocorrer as
reacoes de dissociacdo, o que implica o aparecimento significativo de concentracoes de CO e H2
nos gases nessa zona. Por esse motivo, se os gases passassem diretamente para a zona de

diluicdo, ao serem arrefecidos por ar, o CO nio seria totalmente oxidado antes da descarga [1].
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O comprimento da zona secundaria é idealmente determinado, em partem pelo comprimento
minimo necessario para misturar o ar intermédio com o fluxo de gas proveniente de zona
priméria e pelo tempo minimo de permanéncia necessario para a combustdo completa. O

comprimento tipico é de 1/2 do comprimento total da cAmara de combustao [6].

. Zona de Diluicio

Apbs o processo de combustido nas zonas que antecedem a zona de diluicao a temperatura do
gas ainda é bastante elevada, capaz de pOr em risco a vida til das palhetas da turbina e os
demais componentes que recebem o produto da combustdo [18]. De modo a alargar a vida
desses componentes, os produtos da combustio passam pelo dltimo estagio que ocorre na zona
de dilui¢do. Contudo, a principal funcdo da zona de diluicdo é admitir e misturar todo o ar que
nao foi inserido nas duas primeiras zonas com os gases restantes da combustao. A distribuicao
da temperatura é descrita pelo termo “fator padrdo” [1]. A quantidade de ar disponivel para a
diluicao é geralmente entre 20 a 40% do caudal total de ar de entrada na camara de combustao.
O ar é introduzido nos produtos da combustao através de uma fila de orificios axial, como
ilustrado na Figura 5, na parede do tubo de chama. O tamanho e a forma destes orificios sao
selecionados de modo a otimizar a entrada dos jatos de ar na zona de diluicao e a mistura com o

caudal quente [1].

2.2.4.8 Materiais

Os esforcos continuos para melhorar o desempenho do motor e reduzir o consumo especifico
dependem fortemente do desevolvimento de novos materiais de modo que as cdmaras de
combustio suportem as condi¢cbes ambientais mais severas associadas a temperatura muito
elevadas [1]. Nos ultimos anos, os materiais e os processos de fabrico melhoraram
essencialmente para suportar uma maior temperatura e custo acessivel. Os materiais para
fabrico da camara de combustao tém que seguir alguns requisitos, tais como [1]:

e Resisténcia a corrosao;

e Baixa densidade;

e Baixa expansio térmica;

e Baixo mo6dulo de Young;

e Resisténcia a fadiga térmica;

e Baixo custo;

e FAcil de fabricar;
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2.3 Combustao

A combustio é geralmente reconhecida como uma reacao quimica que garante a libertacao de
uma grande quantidade calor e emissao de luz [35]. Sendo que esta possui varios aspetos
fundamentais, alguns dos quais serdo frisados nesta secao. O processo de combustao realiza-se

em dois regimes fundamentais, a deflagracao e a detonacao [42].

2.3.1 Deflagracao

A deflagracdo é caracterizada pela presenca de chama que se propaga através da mistura nao
queimada a velocidade subsénica [1]. Uma chama pode ser definida como uma rapida mudanca
quimica que ocorre numa camada de fluido muito fina com elevados gradientes de temperatura
e de concentracdo de espécies quimicas. Em comparacao com a mistura nao queimada, os gases
queimados sd3o muito mais elevados em volume e temperatura, mas com uma densidade muito
mais baixa. As ondas de deflagracdo propagam-se geralmente a velocidade inferior a 1 m/s na
mistura de hidrocarbonetos. Todos os processos de combustdo que ocorrem em camaras de

combustao de turbinas de gas entao dentro desta ordem de grandeza [1].

2.3.2 Detonacao

A detonacdo é definida como sendo uma onda de choque ligada e suportada por uma zona de
reacao quimica, que se propaga a uma velocidade supersoénica a variar de 1 a 4 km/s. Estas
ondas ndo ocorrem nas misturas ar/combustivel convencionais nas cimaras de combustao de

turbinas de gas. As ondas de detonacao sao de grande relevancia para a area militar [1].

2.3.3 Tipos de Chama

As chamas sdo normalmete classificadas segundo a composicdo dos reagentes no momento em
que entram na zona da reacdo, posto isto, a combustao pode ser uma chama com pré-mistura
chama sem pré-mistura (chama de difusao) [1]. Estas podem ser laminar ou turbulentas. A
diferenca entre as duas é que na chama de pré-mistura o combustivel e o oxidante sado
misturados antes da zona de combustio, enquanto que na chama de difusao, os reagentes sao

misturados na zona onde ocorre a combustao [1].

Temperatura Adiabatica de Chama

Para um determinado processo de combustdo, a temperatura adiabatica de chama é a
temperatura maxima que os produtos de combustao podem atingir. A temperatura dos produtos
de combustao geralmente nio atinge esse maximo por causa de transferéncia de calor,
combustio incompleta e dissociacdo. O maximo para uma determinada mistura ocorre na
proporcao estequiométrica [36]. A temperatura adiabatica de uma reacdo de combustdo pode

ser atingida tanto para pressdo como para volume constante.
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Chama Estequiométrica

Trata-se de uma de uma chama estequiométrica quando a quantidade de oxidante é necessaria e
suficiente para a queima de combustivel, proporcionando uma combustdo completa. O oxidante
e o combustivel geralmente sdo o ar e o hidrocarboneto respetivamente, cuja formula quimica
deste ultimo é genericamente (£, H,. Para o caso em que o oxidante é o ar, como a aproximacao
de uma mistura ideal, com 21% @- e 79%N-, o que equivale a 3,76 moles de V. por cada mole de
0., e o combustivel é o hidrocarboneto, a reacdo estequiométrica pode ser obtida pela seguinte

forma:
v v v
cH, +(x+=) (0,+376N,) 5 xC0o,+ (3)H,0+376 (x+=) N,
4 - - - 27 ° 4 - (2.2)
Esta reaccao quimica representa uma combustio ideal que é uma aproximacao de um processo
de combustdo real, visto que para uma mistura real de um hidrocarboneto com o ar em
proporgoes estequiométricas, ndo ocorre a combustao completa, tendo a formacao de espécies

quimicas adicionais, como, por exemplo o CO.

2.3.4 Limites de Inflamabilidade

Nem todas as misturas de ar/combustivel queimam ou explodem. As chamas s6 podem
propagar-se através de misturas dentro de um determinado limite de composicdo. Se pequenas
quantidades de gas ou vapor de combustivel forem inseridos gradualmente no ar, chega-se a um
ponto no qual a mistura se torna inflamavel [1]. A percentagem de combustivel neste ponto é
denominada por limite inflamavel inferior, mas se for inserido muito mais combustivel atinge-
se um ponto de mistura nao inflamével, assim alcanca o limite inflamavel superior. Para muitos
combustiveis o limite inferior e o limite superior correspondem a uma razao de equivaléncia, ou
seja, uma relegdo entre a razio combustivel/ar real e a razio combustivel/ar estequiométrica,
proximadamente de 0,5 e 3 respetivamente [1].

Um aumento da pressdo acima da pressdo atmosférica normalmente alarga o limite de
inflamabilidade, principalmente para misturas de hidrocarbonetos e ar [1].

A gama de inflamabilidade também é aumentada com o aumento da temperatura, mas o efeito é
normalmente inferior ao da pressdo. O limite de temperatura mais baixo é considerado como a
temperatura minima a que a pressdo de vapor do combustivel é suficiente para formar a
concentracao de volume de vapor para limite inflaméavel inferior. E abaixo desta temperatura, a
mistura torna-se demasiado fraca para a inflamabilidade. O limite méximo de temperatura
corresponde & concentracdo de limites ricos e um aumento subsequente de temperatura
enriquece a mistura a uma condicdo de nao inflamacao. A temperatura mais baixa a que uma
mistura inflamavel é chamada de ponto de inflamagdo quando citada para a pressdo
atmosférica. A facilidade com que se forma o vapor suficiente para produzir uma mistura

inflaméavel depende da pressdo de vapor de combustivel.
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2.3.5 Entalpia de Combustao

A energia libertada em processos de combustdo pode ser expressa em termos de variacido de
entalpia ou de energia interna das espécies quimicas intervenientes. Para um processo em que
os reagentes e os produtos estdo no mesmo estado de referéncia, a energia libertada ou
absorvida é designada por entalpia de reacdo. Contudo, para as reacées de combustao, a entalpia

de reacdo é denominada por entalpia de combustao, que é dada pela seguinte equacao:

AHg (TJ = Hpmd (TJ - Hr‘eag (Tj [f] (2.3)
Onde entalpia dos reagentes (H..,;) muitas vezes tabelados tendo em conta a temperatura e
pressdo inicial. O entalpia dos produtos (Hy.,,q) depende do calor especifico e também da

variacdo da temperatura dos produtos.

Entalpia de Combustao por Unidade de Massa
A entalpia de combustao por unidade de massa, também designado por entalpia especifica é

calculada por unidade de massa de mistura.

Ahg (T) = hypoq (T) = hypo (T) [J/kg ] (2.4)

Entalpia de Combustao molar
Quando a variacao de energia é obtida por unidade molar esta é denomidada por entalpia de

combustdao molar.

Iljl'ER (Tj = Epr‘-:u:] (Tj - Ereag (T) [ff']‘?‘iﬂf] (2.5)

E de realcar que as reacdes de combustio sdo sempre exotérmicas, sendo assim a entalpia de

combustio é sempre negativa, o que significa que o sistema liberta o calor para a vizinhanca.

2.3.6 Eficiéncia de Combustao

A eficiéncia de combustdo é um dos parametros mais importante no desempenho de uma
camara de combustido, uma vez que se nao forem atingidos valores elevados da eficiéncia de
combust?o, esti a ocorrer desperdicio de combustivel e um aumento de emissdes de poluentes,
assim como o CO e os hidrocarbonetos ndo queimados. As aeronaves modernas devem ser
capazes de alcancar quase 100% da eficiéncia de combustdao em condic6es de descolagem e, em
qualquer ponto do ciclo de funcionamento a eficiéncia de combustao deve ser sempre superior a
90% [37]. Existem duas maneiras distintas de calcular a eficiéncia de combustao, que sao
baseadas no calor libertado e no aumento da temperatura. No entanto, este Gltimo método é
através de analises quimicas, e nao é facil devido a ser dificil de obter amostras de gases a alta
velocidade, e devido a razdo ar/combustivel utilizada nos motores de turbina de gés, o que
significa que os componentes nao queimados a medir, t€m uma propor¢ciao muito pequena em

relacdo a toda a amostra [18].
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2.3.7 Emissao de Poluentes

A evolucdo do setor aeronautico ao longo do tempo possui como grande consequéncia a
formacao de elevadas quntidades de poluentes [41]. Apesar das legislacGes criadas, os motores
dos avides apresentam emissoes siginificativas de espécies quimicas como por exemplo didxido
de carbono, 6xidos de azoto, hidrocarbonetos nao queimados e 6xido de enxofre. Os poluentes,
além de provocarem grandes impatos no meio ambiente sao também malignos para a saude
humana. A causa da formacao desses poluentes deve-se principalmente a queima incompleta, na
qual o processo de combustio € lento e a mistura ar/combustivel é pobre. Uma outra causa a

constatar sdo as caracteristicas de injecao de combustivel.

2.3.8 Processo de Ignicao

A ignicdo é uma fonte de energia externa que se utiliza para acelerar o processo de combustao
entre o combustivel e o oxidante. Uma vez que os combustiveis e oxidantes mais comuns se
misturam a uma taxa lenta quando submetidos as condig¢does ambientais, se a energia de
ativacdo nao for fornecida externamente, a iniciacao da reacdo nao acontecera [18].

O processo de ignicdo nas camaras de combustao ocorre em 3 fases [43]:

e Formacao de um nticleo de chama;

Esta é a fase em que ocorre a formacao de um nuacleo de chama com tamanho e temperatura

suficientes de modo a permitir a propagagao.

o Propagacdo da chama;

Os fatores que influenciam o sucesso ou insucesso nesta fase sdo: o nivel de tubuléncia na zona

primaéria; os padroes gerais de fluxo de ar e a localizacao da vela de ignicao.

. Propagagdo da chama entre as camaras de combustao.

S6 se aplica nas cimaras de combustao tubular ou tubo-anelar com o auxilio dos interconectores
com uma area de fluxo ampla, mas com pouco comprimento de modo a facilitar a passagem e

minimizar a perda de calor.
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2.3.8.1 Métodos para Melhorar o Desempenho da Ignicao

Se o desempenho de ignicdo de uma cdmara de combustao nao for satisfatério, o primeiro passo
¢é descobrir em que fase ocorre o estrangulamento [1]. Estas informacoes podem ser obtidas
através da anélise da posicao do ciclo de ignicdo em relagao aos limites de estabilidade. Uma vez
que as propriedades de fluxo que controla a estabilidade também exercem uma influéncia
semelhante no comportamento da ignicao, esperar-se que os limites de ignicdo e estabilidade
coincidam. No entanto, os limites de estabilidade dizem respeito essencialmente as condicées de
combustdo e as altas temperaturas, enquanto a ignicao esta inevitavelmente associada a paredes
de tubo de chama frio e a perdas de calor comparativamente elevadas [1]. Por esta razao, os dois
limites nunca poderao ser os mesmos, mas o objetivo do desenvolvimento da ignicao é garantir
que sdo separados apenas pelos efeitos da perda de calor. Se a curva de ignicdo se encontra no
interior e longe da curva de estabilidade, isto indica que a limitacdo do desempenho da ignicao
ocorre na fase 1 [1]. Isto pode ser averiguado com alteracdo da energia da faisca, que provoca
uma mudanga correspondente na curva de ignicdo. Se o ciclo de ignicdo permanecer na
vizinhanca do ciclo de estabilidade, quer dizer que a insuficiéncia no desempenho da ignicao

ocorre certamente na fase 2 [1]. Estes pontos sao ilustrados na Figura 22.

Estabilidade
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Ignicdo

Razdo combustivel far
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Taxa de fluxo de massa de ar

Figura 22 - Curvas das principais falhas de ignicao (adaptado [1]).
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2.3.9 Atomizacao

O processo de atomizacao é basicamente aquele no qual o combustivel é reduzido a pequenas
gotas [1]. Representa uma ruptura de consolidacao de tensao superficial pela acdo de forcas
internas e externas. A viscosidade tem um efeito adverso na atomizacdo porque se opode a
qualquer mudanca no sistema geométrico [1]. O processo de atomizacdo é geralmente
considerado como dois processos — atomizagdo priméria em que o fluxo de combustivel é
dividido em fragmentos ligados, e atomizacao secundaria em as grandes gotas produzidos na
atomizacdo primaria sdo posteriormente desintegrados em gotas menores [1]. Juntos, esses
processos determinam as caracteristicas detalhadas do spray de combustivel em relacdo as

velocidades das gotas e a distribuicdo do tamanho das gotas.
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3 Metodologia

Neste capitulo serdo descritas e apresentadas as equacoes necessérias para o dimensionamento
dos diferentes componentes da ciamara de combustdo. O método do célculo centra-se na

aplicacao das equagdes proposto por Lefebure e Ballal [1].

3.1 Descricao do Processo de Dimensionamento dos
Componentes

Nesta seccdo é apresentado um fluxograma de procedimentos e posteriormente, as equacoes
necessarias para o processo do dimensionamento dos componentes de uma camara de
combustdo. Visto que o objetivo do presente trabalho é dimensionar os componentes de uma
camara de combustdo do tipo anelar, serdo apresentadas as equacoes exclusivamente para

calculo das dimensoes dos componentes deste tipo de cimara.

Especificacidodo projecto

v

Seleccionar o tipo de
cdmara de combustio

v

Determinar area de referéneia e
putros valores de referéncia

¢ Dimensionaro

; g difusor
Determinar areada

cimara de combustio ¢

v Dimensionar o
Determinar o tamanho dazona primaria swirler

- —

v Determinaro
Determinar o tamanhoda zona seeundaria e arrefecimento
da zona de diluicao das paredes

v

Dimensionar e determinar
as posicoes dos orificios

Figura 153 - Fluxograma do projeto preleminar de uma camara de combustao (adaptado de[45]).
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3.1.1 Distribuicao do ar ao Longo da Camara de Combustiao

O fluxo de ar proveniente do compressor nio é todo admitido na zona de combustio através da
zona primaria, parte do ar é direcionado para a area anelar da cAmara de combustio. Esse ar
sera posteriomente introduzido na zona de combustao por meio de orificios da zona secundaria
e da zona de diluicao. Cada uma dessas zonas deve receber uma quantidade de ar suficiente para
melhorar a eficiéncia de combustao e diminuir a emissao de poluentes. Contudo, a distribuicao
de ar é um parametro importante para o dimencionamento dos componentes e especificamente

os orificios de admissao.

20% arrpefecimento  10% 10%

i = zona secundaria zona
diluicio

g — -

zona recirculacio

Figura 24 - Distribuicao do fluxo de ar (adaptado de [45]).

3.1.2 Area de referéncia, Tubo de chama e Anelar

O dimensionamento da camara de combustdo comeca com o calculo da area de referéncia que
deve ser dimensionada de modo que a perda de pressao na cimara de combustdo seja minima.
A perda de pressio na cimara de combustdo estd relacionada com dois parametros
adimensionais. O primeiro é denominado por fator de perda de pressao, que é a razao entre a

AP;_,
Tref

perda total de pressdo na camara e a pressao dinamica de referéncia ( ) O outro pardmetro

é chamado de fator de perda de pressdo total e é definido como a razdo entre a perda total de

~ A ~ A ~ [APs_s .
pressdo na cimara e a pressao de ar de entrada na camara de combustao ( 2 ) Sendo os dois
3

fatores dependentes diretamente do tipo de cdmara de combustio, apresentar-se-4 uma tabela
com valores respetivos de cada tipo de camara de combustdo. Assim, a area de referéncia é

calculada pela Equacao 3.1 [1]:
0.3

A= [E(mafa°’5)2ﬂpa-4 (ﬂpa_4)‘1] .
ref 2 Py Aref Py 3

O termo R, constante particular dos gases para o ar, assumindo o valor 287 J/kg /K, o mg, Tse

o P3 correspondem o caudal méssico de ar, a temperatura e a pressdo da entrada da cAmara de

combustao, respetivamente. Numa configura¢io de cimara de combustao anelar a razao entre a
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area de referéncia e area tubo de chama esta entre 0,65 a 0,67 [27]. Contudo considerando a

média, a area do tubo de chama é dado por [27]:
A, =066 4,,; (3.2)

A area anelar, ilustrado na Figura 25, é calculado pela diferencga entre a area de referéncia e a

area do tubo de chama.[45]:
}1“” = ‘q:"af - ‘ql (3-3)

Tabela 1 - Perda de Pressdo na Camara de Combustdo [1].

AP3_4 AFs_4
Tipos de camara de combustao Py Oref
Tubular 0,07 37
Tubo-anelar 0,06 28
Anelar 0,06 20

3.1.3 Diametro do Revestimento (Referéncia) e do Tubo de chama

Os valores dos didmetros podem ser calculados tendo em conta as areas respetivas. Sao

ilustrados na Figura 25.

—
44
‘\4 T
S
|4y
Drer = |7 (3:5)

3.1.4 Dimensionamento do Difusor

O difusor é um componente bastante relevante no dimensionamento da cimara de combustao,
tendo por funcdo a diminui¢ao da velocidade do fluxo de ar de modo que a combustao seja mais
estavel e eficiente. A dimensao desse componente implica nao s6 o calculo da area, como
também o calculo do dngulo e comprimento do mesmo. Onde os célculos desses ultimos sio
dados pelas aquacoes 3.6 e 3.7 respetivamente [1]. A Figura 25 mostra as posicoes dos

diametros, o angulo e o comprimento do difusor.
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Figura 25 - Geometria frontal de uma camara de combustao [45].

1
MPas 252 2
_ p: A3 Py
@ = tant 3 3
502,4 (1—%1] 5T, (3.6)
0
(Rg—Rgl
Ldif = t.ar—lp (3.7)

APy . - . <
Onde o T": corresponde a razdo entre a perda de pressao no difusor e o pressio de entrada da
3

camara de combustdo. O A5 e A, representam a area da seccdo da entrada e de saida do difusor,

o R; e R correspodem o raio dessas secg¢des, respetivamente.

~ . AP gy , .
A razao de perda de pressdao do escoamento no difusor (P—) é considerado na ordem de 0,01
3

[34].
A area Aj € calulada pela Equacao 3.8 [28]:

m, (3.8)

Onde o 4,,, corresponde a area anelar e o 11 ,,, 0 caudal méssico de ar na 4rea anelar.
Ainda é possivel calcular a area da entrada do tubo de chama (4;), em que depende do
coeficente de descarga no snout {Cg:] que é assumido como uma unidade na maioria das vezes

[27], 0 que também foi considerado neste trabalho.

i 1
A= A, BZ — (3.9)

My £
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O céculo do R; e do f; sdo feitas tendo em conta os respetivos didmetros,

2Ry=Do= [ (3.10)
[445
2R3 =D3 = [= (3.11)

3.1.5 Dimensionamento do Swirler

O swirler € um componente extremamente importante no projeto de uma cdmara de combustio
fixado ao redor do injetor de combustivel, como ilustrado na Figura 25. Esse componente é
responsavel pela formacao de vortice na zona de recirculagdo, de modo a aperfeicoar a mistura
ar-combustivel e a estabilidade da chama. O dimensionamento do swirler tendo em conta os
resultados empiricos é cerca de 30 % do didmetro do tubo de chama [34]. Este vai ser o
considerado neste trabalho, assim, o diametro do swirler é calculado pela Equacio 3.12.

Dgy = 0.3D, (3.12)

O swirler encontra-se apoiado sobre a dome, ilustrado na Figura 25, contudo torna
imprescendivel o calculo do comprimento desse componente, onde o comprimento é dado pela

Equacdo 3.13 [27]:

(D, — D_,) (3-13)

Ldoms = 2 tan @
RZ

3.1.6 Comprimento da Zona Primaria

A zona priméria deve ser dimensionada de modo a garantir uma mistura de ar-combustivel

satisfatoria. Contudo o comprimento da zona primaria é estimado entre 2/3 e 3/4 do didmetro
do tubo de chama [27]. A escolha que proporciona uma melhor mistura ar-combustivel e,

consequentemente uma alta eficiéncia de combustao é 3/4. Sendo assim, o comprimento da

zona primaria é dado por [27]:

3
Lpr= : D, (3.14)

3.1.6.1 Zona de Recirculacao

A zona de recirculagdo é uma pequena area dentro da zona primaria, em que o angulo e o

comprimento sdo dadas pelas respetivas equagdes 3.15 € 3.16 [45].
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| (D —2Dgw ) —(Dp —4Lgz) JDL ®—aD; Doy +4Dgy " —8D0p Lgz+16Lg7"

B, = cos (3.15)

20y 4Dy Doy +4 D5 " —8Dp Lgz+16Lgz"

Ly = 2Dy (3.16)
3.1.7 Comprimento da Zona Secundaria

Equivalente a zona primaéria, a zona secundaria também é dimensionada para um determinado
fim. Posto isto, a zona secundaria tem que ter uma dimensao capaz de completar a combustao
proveniente da zona primaria. O céalculo do comprimento da zona secundaria é dado pela

equacao a seguir [27]:

Lez=-D, (3.17)

ra | =

3.1.8 Comprimento da Zona de Diluicao

A necessidade de reduzir a temperatura dos gases apos combustao para um valor aceitavel nas
pas da turbina, implica o dimensionamento de uma terceira zona, ou seja, a zona de diluicio,

calculada pela equacao seguinte [27]:
Lyz= D, (3,83— 11,83PF + 13,4PF*) (3.18)

3.1.8.1 Fator Padrao

O fator padrio é um parametro de grande relevancia para concegio das pas da turbina, uma vez
que representa o desvio da temperatura maxima em relacao ao aumento médio da temperatura

através da camara de combustéio [5].

100

: Design profile
re gn p
Actual profile _/\.

Blade span, percent

0

T T,

Temperature

Figura 26 - Parametros do perfil de temperatura de saida [1].
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Tmax — T4 (3.19)

PF =
L-T

Sendo ainda possivel escolher o valor desse parametro que varia entre 0,05 a 0,3 e para

aplicacdo aeronautica o valor mais aceite deve estar perto dos 0,25 [34].

A temperatura com maior significado para as pas da turbina, é aquela que constitui o perfil
radial médio. O fator de perfil caracteriza até que ponto a tempteratura média maxima (Ty-) se
desvia do aumento médio da temperatura, através da cimara de combustio, e é dado pela
seguinte expressao [1].

Fator de perfil = Inr=Ts

T (3.20)
O fator padrao e o fator de perfil sio mais adequados para situacoes sem uma distribuicao
perfeitamente uniforme da temperatura de saida da cimara de combustao [1]. No entanto, nos
motores modernos de alta visibilidade que empregam um arrefecimento extensivo do ar tanto
na guia do bocal como nas pas de turbina, a distribuicao média de temperatura radial desejada
no plano de saida da cdimara de combustao esta longe de ser uniforme [1].

O parametro que leva em consideracao o perfil do projeto é o fator de perfil da turbina dado pela

seguinte expressao [1]:

(T — Tages)
Fator de perfil da turbina = J 7 max

T, —T; (3.21)

Onde o (T, , — Ty 4o0) ¢ a diferenca mixima de temperatura entre a temperatura média em

max

qualquer ponto e a temperatura do projeto nesse mesmo ponto.

3.1.9 Dimensionamento dos Orificios

Os orificios como ja dito anteriormente, sdo responsaveis pela admissao do ar em diferentes
zonas de combustao. Posto isto, para o calculo da dimensao desses orificios é necessério saber a
quantidade de ar a ser admitido em cada uma das zonas através dos orificios. Para tal tendo em
conta a Figura 22 da distribuicdo de ar ao longo da cidmara de combustdo, apresentada
anteriormente, verifica-se que se tem com distribui¢do: 20%, 10%, 10% do ar que entra na zona
primaria, secundaria e de diluicao, respetivamente através dos orificios. Além disso, também é
necessario saber o fluxo de ar na 4rea anelar, que na representacio anterior corresponde a 80%
do cuadal de ar total.

rﬁ’mz = 08 ”.1’3 (3.22)

Sendo assim a massa de ar estimada para cada orificio é dado pelas seguintes Equagoes:

My py = 0,2 My, (3.23)

Iﬁh,_‘.'z = l:l,l ]'flmz (3.24)

37



Iﬁh,ﬂlz = l:l,l :I"Flm! (3_25)

Assim o caudal massico total de ar introduzido no tubo de chama através dos orificios sera

somatorio desses caudais.

]'ﬁ-h = Tﬁhpz + Tﬁ-h.‘_:_-z + Iﬁ'h,ﬂz (3'26)

A area total dos orificios é calculada pela Equacao 3.27[1]:

1435 m,°T, o P
- P2c,? AP, (3-27)

R

Onde o C ; corresponde o coeficiente de descarga no orificio.

O diametro dos orificios é dado pela Equacao 3.28 [1]:

(2 45 (3.28)

"Iql iy

th

Assume-se que os todos os orificios tém o mesmo didmetro e os nimeros dos orificios para cada

zona de combustio sdo definidos tendo em conta a necessidade do fluxo de ar para cada zona.
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3.2 DescricaodoProgramade Calculo

Propondo os requisitos de utilizagdo utilizou-se o software excel para a aplicacdo das equacoes
apresentadas na seccdo anterior de modo a obter os valores necessarios para o
dimensionamento dos componentes bésicos da caimara de combustio anelar. A seguir Tabela 2
serdo na apresentados os valores dos principais parametros de entrada considerados para a
condicao de operacao em carga maxima, para posterior calculo das dimensbes dos componentes
da camara de combustdao. Outros valores de entrada que foram assumidos encontram-se no

anexo A.

Tabela 2 - Parametros Iniciais

Py [Pa] T [K] 115 [kg/s]

283450 800 20,8
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4 Resultado

As tabelas apresentam os resultados obtidos das dimensdes dos diversos componentes da

camara de combustio anelar para a condi¢io de operacao considerada.

Tabela 3 - Dimensoes Basicas da Camara de Combustao anelar

-"'J]rp.r' [m:] 030655
D,er [m] 0,0722
A [m7] 0,0432
Agn [m7] 0,0223
D, [m] 0,0586

Tabela 4 - Dimensao do Difusor

Ap [m*] 0,0278
Dy [m] 0,0471
@ [°] 58,75
Lyir[m] 0,001
Dy [m] 0,0631

Tabela 5 - Dimensao do Swirler

Dy [m]

0,0176

Tabela 6 - Dimensao da Zona de Recirculacio

Lgz [m] 0,0352
Baz [°] 12,53
Laome [m] 0,0122




Tabela 7 - Comprimentos das Zonas de Combustao

Lpz [m] 0,044
Liz [m] 0,029
Lpz [m] 0,100

Em relacdo aos valores obtidos quando comparados com resultado da literatura, estes
apresentam valores bastante préximos. Mas é de realcar que alguns valores sdo muito
diferentes, como por exemplo didmetro do tubo de chama, o didmetro da entrada e da saida do
difusor, o comprimento do dome e o comprimento da zona de dilui¢ao, sdo os que apresentam

maiores diferencas em comparacdo com o resultado da literatura.
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5 Conclusao e Perspetiva Futura

As turbinas de gas sdo motores de combusto interna utilizados para transformar a energia
quimica de um combustivel numa outra forma de energia da forma mais eficiente possivel. Para
tal, o combustivel necessita de ser queimado ap6s uma mistura com o oxidante, essa queima é
feita numa camara de combustao onde ocorre a reacdo de combustao, sendo essa a parte mais

critica do motor.

O presente trabalho pretendeu aplicar as equacbes de Lefebure e Ballal para o calculo das
dimensées dos componentes de uma camara de combustdo de um motor Turbofan de pequena
dimensdo. Sendo este uma das turbinas de gis que transfoma a energia de combustivel em

energia propulsiva.

O resultado obtido neste trabalho baseou-se numa tnica condi¢ido de operagdo para o calculo
das dimensoes, uma vez que este pode ser um processo bastante iterativo considerando varias

condic6es de operacao.

Infelizmente, nao se calculou o didmetro, o nimero nem as posicoes, ou seja, a distribuicao dos
orificios de admissao em cada zona de combustao ao longo do tubo de chama. Sendo assim, esse
pode ser um trabalho futuro, tal como o modelo tridimensional da geometria da camara de

combustdo.
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Anexo A

Tabela 8 - Outros Pardmetros de Entrada

valores de referéncia

Constante dos gases (R) 286.9
caudal de ar na entrada da cdmara (m_3) [Kg/s] 20.8
Pressao do ar na entrada da camara (P_3) [Pa] 2083470
Temperatura maxima (T_max) [K] 2800.3
Temperatura de saida de cAmara (T_4) [K] 1500.65
Temperatura do ar de entrada de cdmara (T_3) [K] 900
deltaP_L/qgref 0.06
deltaP_34/gref 20
deltaP_34/P 3 0.06
A 3 [mn2] 0.05
deltaP_dif/P3 0.05
K_sw 1.15
beta_sw 61
m_an [Kg/s] 16.64
deltaP_sw/q_ref 0.3
PF 0.25
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