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RESUMO

Este trabalho apresenta um estudo sobre otimizacado de jaquetas de refrigera-
céo tipicas de motor foguete a propelente liquido (MFPL). Inicialmente foi es-
colhida uma geometria como caso padrao e realizado o calculo semi-empirico.
Esta etapa teve como objetivo determinar as condi¢gbes de contorno de fluxo de
calor proveniente da combustdo. Posteriormente, a geometria e a malha foram
modeladas em software paramétrico e entdo analisada a transferéncia de calor
conjugada por dinamica dos fluidos computacional (CFD) através do software
OpenFOAM. A partir de uma modelagem por CFD funcional, programou-se o ci-
clo de otimizacao. Os parametros geométricos da jaqueta de refrigeracéo foram
variados, através de um algoritmo, até se encontrar o ponto 6timo. Os objetivos
da otimizacdo foram, diminuir as temperaturas nas paredes e perda de carga,
levando-se em consideracao os critérios restritivos estruturais e de maxima tem-
peratura do combustivel. Os resultados permitiram obter uma jaqueta de refrige-
racao otimizada e criar uma ferramenta de analise de sistemas de refrigeracao
aplicados a motores foguetes a propelente liquido.

Palavras-chave: Refrigeracao regenerativa. Jaqueta de refrigeracao. Transferén-
cia de calor conjugada. Motor foguete a propelente liquido. Computational fluid
dynamics. Otimizacao.
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OPTIMIZATION OF COOLING JACKET APPLIED IN LIQUID PROPELLANT
ROCKET ENGINE

ABSTRACT

This work presents a study of optimization of typical cooling jacket for liquid pro-
pellant rocket engine (LPRE). Initially a geometry was chosen as the standard
case and the semi-empirical calculation was performed. The purpose of this step
was determine the heat flux boundary conditions provide by combustion. Pos-
teriorly, the geometry and mesh were design on parametric software and then
analyzed the conjugated heat transfer by computational fluid dynamics (CFD) in
OpenFOAM software. From a functional CFD modeling, the optimization cycle
was programmed. The geometric parameters of the cooling jacket were varied,
through an algorithm, until the optimum point was reached. The objectives of the
optimization were reduce the temperatures on the walls and pressure loss, tak-
ing into account the structural criteria and the maximum temperature of the fuel.
The results allowed to obtain a cooling jacket optimized and a tool of analysis of
cooling systems for liquid propellant rocket engine.

Keywords: Regenerative cooling. Cooling jacket. Conjugated heat transfer. Liquid
propellant rocket engine. Computational Fluid Dynamics. Optimization.
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1 INTRODUGAO
1.1 Meétodos de refrigeracao em motores foguete a propelente liquido

Para o funcionamento adequado dos Motores Foguete a Propelente Liquido
(MFPL), é fundamental a aplicacdo de técnicas de refrigeracdo na camara de
combustdo. O método mais empregado é denominado de refrigeragéo regene-
rativa. A refrigeracdo regenerativa é realizada através do escoamento de prope-
lente (normalmente o combustivel), entre as paredes interna e externa da camara
de combustao. Ambas as paredes sdo conectadas por aletas, formando a jaqueta
de refrigeracao (ver Figura 1.1). O termo "regenerativa" refere-se a transferéncia
de energia para o fluido refrigerante e posteriormente é reutilizada na forma de
calor de combustdo (SUTTON; BIBLARTZ, 2001). Este escoamento de combusti-
vel e as dimensbes da jaqueta devem ser bem determinados para minimizar as
temperaturas das paredes e evitar o colapso do motor.

Figura 1.1 - Jaqueta de refrigeracao.

Injegéo de Combustivel - == S ——

Injecédo de
Oxidante

Coletor

Detalhe da Jaqueta de Refrigeracédo

Fonte: Produg&o do autor.

Apesar da temperatura ser o principal fator, uma série de outras variaveis sdo im-
portantes no projeto da jaqueta de refrigeracdo. Um projeto bem elaborado deve
também minimizar as perdas de carga do combustivel, as espessuras das pare-
des e consequentemente a massa do motor, limitar o aquecimento do combus-
tivel evitando sua degradacéao e vaporizacao, ter uma forma construtiva possivel



de ser fabricada e ter a resisténcia estrutural adequada (NATIONAL AERONAUTICS
AND SPACE ADMINISTRATION-NASA, 1972).

Técnicas auxiliares de refrigeragdo sao empregadas em conjunto com a refrige-
racao regenerativa, tais como:

Filme de refrigeracao: consiste na formag¢éo de uma fina camada de combus-
tivel liquido nas paredes internas da camara de combustédo. O filme é formado
através da injecao de combustivel por injetores periféricos, refrigerando a parede
até vaporizagdo completa do filme (SUTTON; BIBLARTZ, 2001). Seu ponto de apli-
cacao deve ser bem determinado e normalmente fica proximo a regidao onde o
fluxo de calor é mais acentuado.

Refrigeracao por radiacao: € realizada através das paredes da camara de com-
bustdo. As paredes sao construidas com espessuras e materiais com alta resis-
téncia ao calor, absorvendo a energia e radiando-a para fora da camara de com-
bustdo. Normalmente € utilizada em motores com curto periodo de operagao,
baixo empuxo e propelente solido (SUTTON; BIBLARTZ, 2001).

Refrigeracdo ablativa: E realizada através de um revestimento no interior das
paredes da camara de combustdo que sofre ablacdo e protege a parede estru-
tural do motor. O fendmeno da ablacao é a perda de material devido a fusao
e vaporizacao provocados pelo escoamento e calor, os fluidos provenientes for-
mam uma camada protetora. Geralmente esse revestimento é feito com fibra de
vidro, carbono ou Kevlar numa matriz de plastico, resina epoxi ou fendlica (SUT-
TON; BIBLARTZ, 2001).

1.2 Breve historico

A técnica de refrigeracdo regenerativa esta relacionada a necessidade de au-
mento da carga util dos foguetes. Com a necessidade de motores maiores, foram
requeridas pressdes internas maiores na camara de combustdo, aumentando a
transferéncia de calor para as paredes e consequentemente necessitando o de-
senvolvimento de técnicas de refrigeragdo mais eficientes. Os paragrafos seguin-
tes estabelecem uma resumida "linha do tempo" do desenvolvimento e aplica-
céo da refrigeragcédo regenerativa até a tecnologia ser difundida ap6s a Segunda
Guerra Mundial. Os fatos ocorreram separadamente basicamente na Unido so-
viética, Estados Unidos, Alemanha e restante da Europa.

Konstantin Eduardovich Tsiolkovsky (Russia 1857- URSS 1935) € considerado

2



o pai da astronautica. Foi o primeiro a sugerir a utilizacao do proprio propelente
para refrigerar as paredes da camara de combustao de um MFPL em seu livro
intitulado Exploration of Cosmic Space by Means of Reaction Devices publicado
em 1903 (SUTTON, 2003a) (ARLAZOROV, 2018).

Herman Oberth (Império Austro-Hungaro atual Roménia 1894 - Alemanha Oci-
dental 1989) em seu livro intitulado Ways to space flight publicado em 1929
apresenta esquemas de motores foguete com camaras refrigeradas pelo proprio
combustivel. Seu trabalho inspirou o desenvolvimento de foguetes na Alemanha
e restante da Europa (SUTTON, 2006).

Robert H. Goddard (EUA 1882-1945) foi o primeiro estadunidense a construir e
lancar um foguete com motor a propelente liquido, fato ocorrido em 1926. Seu
motor foi o primeiro a utilizar filme de refrigeragdo. James H. Wyld (EUA 1913-
1953), cientista aeroespacial um dos fundadores da American Rocket Society,
foi o primeiro a demonstrar o conceito de refrigeragéo regenerativa em 1938 nos
Estados Unidos, seu projeto inspirou o desenvolvimento dos préximos motores
norte americanos (SUTTON, 2003Db).

Eugen Sanger (Império Austro-Hungaro atual Republica Checa 1906 - Alemanha
Ocidental 1964) foi pioneiro a utilizar refrigeracao regenerativa em camaras de
combustao de um MFPL. Inicialmente em 1934 na Alemanha, sua camara de
combustao utilizava agua na jaqueta de refrigeracao e posteriormente em 1936
foi construida utilizando combustivel (SUTTON, 2006) (KERSTEIN; MATKO, 2007).

Valentin P. Glushko (Russia 1908 - URSS 1989) e Friedrich A. Tsander (Russia
1887- URSS 1933) foram os pioneiros na construgdo de MFPL na Unido So-
viética inspirados nos trabalhos de Tsiolkovsky. Glushko trabalhando no GDL
(Gas Dynamics Laboratory), inaugurado em 1928 e Tsander no GIRD (Moscow
Group for the Study of Reaction Motions), inaugurado em 1931, construiram va-
rios motores porém com varias falhas devido a refrigeracdo. Utilizaram filme de
refrigeragcdo na camara de combustao em conjunto com a jaqueta de refrigera-
¢do somente na regido divergente e obtiveram sucesso somente em motores
pequenos. Essa configuragéo foi corrigida somente quando entraram em contato
com a tecnologia de foguetes Alema que estava pelo menos dez anos a frente.
Glushko viria a se tornar o principal cientista de MFPL da extinta Unido Soviética
(SUTTON, 2003a).

Wernher von Braun (Polénia 1912 - EUA 1977) e sua equipe de cientistas foram



0s primeiros a utilizar refrigeracao regenerativa em conjunto com filme de refri-
geragdo de uma maneira bem sucedida. Esse fato ocorreu durante a Segunda
Guerra Mundial e permitiu a construcdo de motores maiores utilizados nos fo-
guetes V-2. Inaugurou o método de projeto moderno de camaras de combustao.
A partir da difusdo das tecnologias do V-2, os demais motores foguetes foram
desenvolvidos e permitiu 0 sucesso dos grandes programas espaciais (SUTTON,
2006).

1.3 Formas construtivas da jaqueta de refrigeracao

A jaqueta de refrigeracdo pode ser construida de diversas formas, com relagéo
a posicionamento dos coletores e sentido de escoamento do liquido refrigerante.
As formas construtivas estdo relacionadas a necessidade de transferéncia de
calor, limitagdo de massa e facilidade de fabricacédo. A Figura 1.2 ilustra algumas
formas construtivas.

Configuracoes dos tipos A e B sdo as mais empregadas em motores de pequeno
e médio porte (até 1000 £N). A configuracdo com passe unico tipo B, requer pas-
sagens muito pequenas na regido da garganta, e um coletor muito grande na
extremidade da tubeira. A concentracdo de massa na extremidade da tubeira di-
ficulta sua vetorizacao e diminui a frequéncia natural do MFPL, o que n&o é dese-
javel. Por esses motivos esta configuracdo sé € aplicada em motores pequenos
(NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION-NASA, 1972). A configuracéao
com passe unico tipo A reduz esse problema porém requer um segundo método
de refrigeracao na regiao divergente que pode ser por radiagdo ou ablativa.

Configuracao do tipo D é largamente empregada em motores médios (empuxo
entre 100 kN e 1000 k£N). A configuracdo do tipo C difere apenas no sentido de
escoamento do liquido refrigerante.

Configuragéo do tipo E é geralmente empregada em motores com combustivel
hidrogénio e grande porte (acima de 1000 £N). E uma configuragdo que provoca
grande perda de presséo no liquido refrigerante.

Configuracoes do tipo G é a configuracao empregada no motor do Space Shuttle
(SSME). Ao passar pela jaqueta de refrigeracéo o refrigerante retorna para a tur-
bobomba, é repressurizado e injetado na camara de combustdo em dois ciclos.
Configuracoes dos tipos F, H e | sdo mais empregadas em motores Russos de
grande porte (empuxo acima de 1000 £N).



Figura 1.2 - Algumas formas construtivas de jaqueta de refrigeragéao.

==p»- Escoamento de liquido refrigerante ‘

Fonte: Adaptado de Vasiliev et al. (1993) e Sutton e Biblartz (2001)

Com relacéo ao processo de fabricagcdo dos canais de refrigeragcdo podem ser
usinados, corrugados ou tubos soldados (ver Figura 1.3). Normalmente sdo em-
pregadas técnicas de fabricagdo mistas, uma parte usinada na camara de com-
bustdo até o inicio da regido divergente e o restante do perfil parabdlico pode ser
corrugado ou tubular, por exemplo.



Figura 1.3 - Tipos de fabricacado para os canais de refrigeracao.

N i

ANNRCCANN

Corrugada Usinada
Fonte: Adaptado de Vasiliev et al. (1993)

Em camaras de combustao pequenas, a construcao do tipo usinada € preferivel
devido a sua facilidade de fabricacdo e menor custo, se comparada a construcao
tubular e corrugada (NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION-NASA,
1972). A partir da Tabela 1.1 no final deste capitulo, observa-se que a refrige-
racao regenerativa é aplicada em MFPL de médio a grande porte. Um grande
desafio na fabricacdo de MFPL é o desenvolvimento da tecnologia de soldagem
da jaqueta de refrigeracdo. Em uma jaqueta de refrigeracédo do tipo usinada, a
parede interna e aletas sdo montadas num ajuste com interferéncia entre a pa-
rede externa e passam por um processo de solda por brasagem (VASILIEV et al.,
1993). Atualmente técnicas de impresséo 3-D estdo sendo empregadas na fabri-
cacao de jaquetas de refrigeracao (ver Figura 1.3), possibilitando maior controle
do processo, rapidez e reducao de custo (MCMAHAN, 2015).



Figura 1.4 - Camara de combustao fabricada com processo de impressao 3-D.

Fonte: Adaptado de McMahan (2015)

1.4 Justificativa

Um dos principais problemas em MFPL com refrigeragdo regenerativa é a de-
terminagé@o das dimensdes 6timas da jaqueta de refrigeracdo que minimizam as
temperaturas e perda de carga do sistema (NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE
ADMINISTRATION-NASA, 1972). A refrigeragéo regenerativa € o método mais em-
pregado em MFPL e o dominio dessa tecnologia é fundamental para sua cons-
trucdo. E necessaria uma metodologia que permita a escolha das melhores di-
mensdes da jaqueta de refrigeracdo baseada em métodos computacionais, o
gue permite uma grande economia se comparada a analises experimentais.

1.5 Objetivos

O objetivo deste trabalho € desenvolver um método de dimensionamento de ja-
quetas de refrigeracdo. Este método devera otimizar a transferéncia de calor,
minimizando as temperaturas da parede interna, massa e perda de carga do sis-
tema. Devera retornar quais sdo as melhores espessuras da parede interna e
externa, altura do canal, e quantidade de aletas que tornam o sistema de refri-
geracao regenerativa 6timo. Critérios restritivos de maxima temperatura do com-
bustivel e resisténcia estrutural serdo levados em consideracao. Para isso sera
empregada técnicas de otimizacao. De posse deste método, ficara bastante sim-
plificada a otimizacdo de outros MFPL, bastando alterar a geometria inicial e as
caracteristicas de operacao.



1.6 Organizacao do trabalho

O primeiro passo sera estabelecer um MFPL para caso teste e sua geometria
esta representada no Apéndice A. A forma construtiva adotada sera do tipo B
(ver Figura 1.2), canais usinados (ver Figura 1.3) e combustivel etanol como li-
quido refrigerante. A partir desses dados sera modelada, em software paramé-
trico de CAD (Computer-Aided Design), a camara de combustao do MFPL com
suas dimensdes controladas por variaveis.

O software escolhido para geracdo da geometria e malha sera o Salome. Ele
possui uma gama de comandos para trabalhar com geometrias complexas, faci-
lidade de parametrizacdo através da linguagem Python, integracdo com os de-
mais cédigos e de se tratar de um software com cdédigo aberto.

As condicoes de operagao como vazao massica de combustivel, pressao interna
da camara de combustao, razdo de mistura dos bicos injetores e temperaturas
iniciais devem ser definidas para obter as condi¢ées de contorno. De posse da
geometria parametrizada e das condi¢des de contorno, o fluxo de calor imposto
na parede interna € determinado por método semi-empirico proposto por Vasiliev
et al. (1993) e Kessaev (1997).

Apés a modelagem matematica e a determinac¢do das condi¢des de contorno, €
realizada a simulagao por Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD) da jaqueta
de refrigeracéo, andlise de sensibilidade de malha e modelos de turbuléncia. A
analise numérica permitira obter as temperaturas das paredes da camara de
combustao, aletas, combustivel e perda de carga do combustivel. A biblioteca de
CDF utilizada serda o OpenFOAM 5.0, livre e totalmente aberto. A implementacao
das equacdes e escolha dos métodos numéricos séo controlados pelo 0 usuario
(OPENFOAM, 2013).

De posse das dimensdes e temperaturas da jaqueta de refrigeracdo, um método
simplificado de andlise estrutural proposto por Gakhun et al. (1989), é imple-
mentado para a analise das tensbes maximas atuantes nas regides de maior
solicitagdo mecéanica na camara de combustdo. Essa analise tem o objetivo de
identificar se a solugdo adotada é viavel em termos de resisténcia estrutural.

As variaveis sao definidas e seus intervalos sao especificados com base nas
possibilidades de fabricacdo. Isso permite a combinacao das variaveis e defini-
cao de todos os casos possiveis, definindo todo o dominio de busca. Seguindo



um determinado critério, alguns casos sao escolhidos e rodados com o objetivo
de determinar um metamodelo polinomial. A partir desse metamodelo os casos
que nao sao rodados devido ao alto tempo de processamento, sdo estimados
por um polinbmio de baixo custo computacional. Essa estratégia permitira obter
os resultados para todos os casos.

A partir da definicdo de todo o dominio, é utilizado o diagrama de Pareto para
definicdo da fronteira de casos 6timos. Escolhidos os casos 6timos, caso tenham
sido aproximados pelo metamodelo, é realizada a analise por CFD e estrutural
com o objetivo de confirmar a viabilidade da solucéo.

A integracao entre os processos forma o ciclo de otimizagao (ver Figura 1.5).
Esse ciclo sera construido utilizando a linguagem de programacao Python e Shell
em um ambiente do sistema operacional Linux.

Figura 1.5 - Ciclo do processo de otimizagao simplificado.

( Caso base )

Y

Geometria

variaveis

|

[Metamodelo]

[ Escolha novas ]

Anadlise
estrutural

Fonte: Produgéo do autor.

Os capitulos restantes desta dissertacdo estdo organizados da seguinte forma:

e Capitulo 2 - Revisao bibliogréafica: Faz a analise de algumas bibliografias
com o objetivo de identificar o estado da arte em projetos de jaqueta de
refrigeragdo e sua otimizagao.

e Capitulo 3 - Modelagem matematica: Apresenta o equacionamento ma-
tematico baseado nas equagdes de conservacao para transferéncia de
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calor conjugado turbulenta.

Capitulo 4 - Calculo semi-empirico: Apresenta o calculo da jaqueta de
refrigeracdo baseado em método semi-empirico de uma bibliografia ja
consolidada. As condi¢des de contorno proveniente da combustdo tam-
bém sao estabelecidas neste capitulo. Para isso foi escolhido um caso
padrao para ser utilizado como referéncia.

Capitulo 5 - Malha e parametrizacao: Apresenta a metodologia empre-
gada na construcao da malha da jaqueta de refrigeracao, andlise de
sensibilidade e avaliagdo dos modelos de turbuléncia empregados na
modelagem por CFD.

Capitulo 6 - Analise estrutural: Apresenta uma metodologia simplificada
de analise estrutural para cAmaras de combustao, baseada em literatura
ja consolidada.

Capitulo 7 - Otimizacao: Apresenta a metodologia empregada na otimi-
zacgao.

Capitulo 8 - Resultados: Apresenta os resultados e a comparacao entre
0Ss casos padrao e otimizados.

Capitulo 9 - Conclusdo: Comentarios conclusivos obtidas a partir dos
resultados e sugestdes para trabalhos futuros.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Existem diversos trabalhos relacionados as jaquetas de refrigeracao, desde mo-
delos semi-empiricos unidimensionais até solugdes numéricas tridimensionais.
E possivel encontrar trabalhos que relacionam a quantidade de aletas e dimen-
sbes dos canais de refrigeracéo, com as principais variaveis do problema. Nao foi
encontrado nenhum trabalho que faca essa relacéao de forma dindmica, através
de métodos de otimizacao, levando em consideracao critérios térmicos e estru-
turais. Por esses motivos foi decidido dividir essa revisao bibliografica em trés
tépicos: modelagem de jaqueta de refrigeracao, analise estrutural de camara de
combustao e métodos de otimizacao multiobjetivos aplicados a refrigeracao. Es-
ses trés assuntos sao a base para construir o ciclo de otimizagédo proposto neste
trabalho.

2.1 Modelagem da jaqueta de refrigeracao

Abaixo esta apresentado alguns trabalhos encontrados sobre modelagem de ja-
gueta de refrigeracédo, desde os mais classicos até o estado da arte. Esses es-
tudos utilizam a modelagem por métodos semi-empiricos e CFD para obter os
valores das variaveis. Todos trabalhos consultados estabelecem o fluxo de calor,
proveniente da combustao, por métodos semi-empiricos.

Em Bartz (1957) é apresentado um método de estimativa de fluxo de calor, pro-
veniente da combustao, em um bocal convergente-divergente. Por se tratar de
um método simplificado, o levantamento do fluxo de calor foi utilizado como dado
preliminar em diversos trabalhos sobre jaquetas de refrigeragao.

Vasiliev et al. (1993) e Kessaev (1997) apresentam métodos semi-empiricos para
o célculo da jaqueta e filme de refrigeragdo numa abordagem unidimensional.
E possivel determinar os fluxos de calor para a parede interna baseados nos
processos de radiagdo e convecgao de calor. Também é possivel determinar
a perda de carga e as temperaturas das paredes, aletas e combustivel. Com
relagdo ao filme de refrigeragdo € possivel estimar seu comprimento e duragcéo
baseado num modelo de injetor lateral na camara de combustao.

O trabalho de Rubin (1995) construiu um programa para célculo de refrigeracao
regenerativa, baseado em um modelo unidimensional semi-empirico. Com base
neste programa foi possivel determinar as trocas de calor e perda de carga do
sistema. O estudo foi realizado para os propelentes JP4, JP5 e Aerozina 50. Ele
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considerou a transferéncia de calor por radiagdo na camara de combustao.

Em Hinckel et al. (2004) foi desenvolvido um modelo numérico para jaqueta de
refrigeragdo para dois casos, um considerando as propriedades dos materiais
e combustivel constantes e outro com propriedades variaveis. Obteve-se como
resultado uma melhor aproximagéo considerando as propriedades variaveis se
comparado com o experimental.

O Grupo de Wang et al. (2006) determinou o numero étimo de aletas longitudi-
nais para um sistema de refrigeragédo regenerativa, utilizando a comparacao de
cinco casos. Levaram em consideracdo a minimizacao da temperatura e perda
de carga na jaqueta de refrigeracado. Nesse trabalho foi utilizado o software co-
mercial FLUENT com modelo de turbuléncia k —«<. Foi possivel observar o cresci-
mento exponencial da perda de pressdo em fungdo do numero de aletas, porém
um grande decaimento das temperaturas das paredes.

O trabalho de Boysan (2008) realizou o estudo de jaqueta de refrigeracdo para
um MFPL de 300 kN e par propelente oxigénio O, e RP1. Foram consideradas
jaguetas com varios numeros de aletas e diferentes dimensdes. Seu algoritmo
conseguiu determinar as temperaturas e perda de pressao de combustivel.

Em Pizzarelli et al. (2011) e Betti et al. (2014) e seu grupo apresentam diversos
trabalhos em jaquetas de refrigeracdo. E possivel encontrar andlises para tem-
peraturas, perdas de carga, sensibilidade de malha, razdo de aspecto para os
canais em modelagens por CFD e analiticas. H4 uma tendéncia em concentrar
as analises para o par propelente oxigénio O, € metano C H,, serao os propelen-
tes mais utilizados nos futuros MFPL, segundo eles.

Em Denies (2015) foi estudado numericamente um sistema de refrigeragéo re-
generativa para o par propelente oxigénio O, e metano C' H,. Foram analisadas
jaquetas de refrigeracdo construidas em aluminio e cobre. Fez-se um estudo
detalhado de uma solugcao semi-empirica unidimensional, comparando com di-
versos resultados experimentais. Posteriormente, um modelo tridimensional foi
implementado em OpenFOAM e validado através de outros modelos numeéricos
da literatura e experimentais. Utilizou diversos modelos de turbuléncia na ana-
lise do escoamento de combustivel, k — ¢, k — wSST e Spalart-Allmaras. Nesse
trabalho n&o foi considerado aletas helicoidais e nem filme de refrigeracao.
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2.2 Analise estrutural de camara de combustao

Neste trabalho a ideia inicial era utilizar a analise estrutural numérica do Open-
FOAM no ciclo de otimizagado. Devido a dificuldades de implementacao, para o
caso da jaqueta de refrigeracao, foi decidido utilizar a analise analitica.

Em Gakhun et al. (1989) é apresentado um método analitico de calculo estrutural
para camaras de combustdo baseado no regime eldstico. Esse método permite
dimensionar as paredes interna e externa, canais de refrigeracéao, anéis de re-
forco, cabecote de injecao, coletores, suporte de fixagcao e tubulagcdes. Para o
dimensionamento da jaqueta de refrigeragdo, Gakhun et al. (1989) cita Feodo-
siev (1963) como criador do método. Ele € baseado na solugéo interativa das
equacoes da elasticidade para os materiais e solicitacbes da camara de com-
bustédo, conforme serd mostrado no Capitulo 6.

Em uma abordagem mais moderna Korotkaya (2014) faz a analise estrutural de
uma camara de combustéo através do Método dos Elementos Finitos (MEF). Foi
adotada uma camara de combustdo com jaqueta de refrigeracdo e levada em
consideragado a sua simetria para facilitar a modelagem. O algoritmo desenvol-
vido leva em consideracdo a deformacao elastica e plastica. Essa abordagem
demonstra ser bastante interessante para se implementar num ciclo de otimiza-
céo.

2.3 Meétodos de otimizacao

Os métodos de otimizacao subdividem-se em deterministicos, estocasticos e hi-
bridos. Os métodos deterministicos podem ser divididos em programagéo linear
e nao linear. Alguns exemplos de algoritmos deterministicos sao: Simplex, pro-
gramacao linear sequencial, programacao quadratica sequencial, método das
direcbes viaveis e método do gradiente reduzido. Exemplos de alguns métodos
estocasticos sdo: recozimento simulado, algoritmos genéticos, busca tabu, oti-
mizacao extrema, otimizagao por colénia de formigas e otimizagao por enxame
de particulas (VELHO, 2008) (HOLTZ, 2005). Os hibridos sao a juncéo de dois ou
mais métodos com o objetivo melhorar a resposta dos métodos tradicionais.

Para a modelagem da jaqueta de refrigeracao, os métodos estocasticos se desta-
cam devido a otimizarem modelos com varias caracteristicas comuns a esse tipo
de problema. As principais caracteristicas desses métodos sdo (SOUSA, 2017.
Notas de aula.) (HOLTZ, 2005):
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a) afuncao objetivo e as restricdes nao precisam necessariamente ter uma
representacao matematica;

b) néo requerem que a fungéo objetivo seja continua ou diferenciavel;

c) trabalham adequadamente, tanto com parametros continuos quanto
com discretos, ou ainda com uma combinacgao deles;

d) ndo necessitam de formulacbes complexas ou reformulacbes para o
problema;

e) nao ha restricao alguma quanto ao ponto de partida dentro do espaco
de busca da solugao;

f) realizam buscas simultdneas no espaco de possiveis solugcdes através
de uma populacao de individuos;

g) otimizam um grande numero de variaveis.

Para este trabalho o item ( a ) assume uma importancia devido a funcao objetivo
deste trabalho ser calculado pela modelagem por CFD, ou seja, ndo tem uma
representacdo matematica direta para ela. Ja o item ( ¢ ), devido ter variaveis
que exprimem dimensdes, como espessuras por exemplo, e outras quantidades
como o numero de aletas da jaqueta de refrigeragéo. O item ( g ) € importante
devido a solu¢ao buscada ser multiobjetivo.

Um problema de otimizagdo multiobjetivo ndo existe uma solugéo Unica, mas um
conjunto de solugdes (SOUSA, 2017. Notas de aula.). Uma variavel pode ter sido
minimizada, porém, outra ndo. Uma série de regras devem ser estabelecidas
para a escolha do caso 6timo.

Neste trabalho n&o sera utilizado um método estocastico devido todo o domi-
nio de calculo ser definido. Isso sera realizado tornando as variaveis continuas
em discretas e utilizando algumas abordagens da otimizagcao multiobjetivo, como
sera mostrado no Capitulo 7. Seréo utilizadas metamodelos para definir as varia-
veis de saida e espaco de Pareto para comparacao das respostas, com o objetivo
de encontrar a melhor solugao. Abaixo relaciono alguns trabalhos que utilizaram
métodos de otimizagédo para modelagens estrutural e de refrigeracao.

Em Husain e Kim (2008) realizou um estudo de microcanais aplicados a refrige-
racdo. Foi utilizado um método estocastico do tipo algoritmo evolucionario multi-
objetivo. Os objetivos foram de reduzir a perda de carga e resisténcia térmica dos
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microcanais. As variaveis de entrada foram o passo e as relagdes entre largura
e altura dos microcanais. Apds a aplicagdo do algoritmo genético multiobjetivo
NSGA-II foi possivel obter a fronteira de Pareto e escolher a configuracdo de
microcanais étima. A funcao objetivo foi determinada por modelagem CFD.

No trabalho de Riccius et al. (2006) apresentou um estudo sobre otimizacao de
camara de combustao. Foram determinadas as temperaturas e tensées estrutu-
rais da camara por métodos analiticos. Foi utilizado um método de otimizagédo
deterministico do tipo gradiente conjugado com o objetivo de maximizar a vida
util da camara de combustéo.
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3 MODELAGEM MATEMATICA
3.1 Modelagem da jaqueta de refrigeracao

O OpenFOAM (Open Source Field Operation and Manipulation) € uma biblioteca
de CFD escrita na linguagem C + +. E utilizada para criar executaveis denomina-
dos solvers, responsaveis por resolver um problema especifico da mecanica do
continuo. A distribuicdo do OpenFOAM contém diversos resolvedores e utilitarios
ja implementados (OPENFOAM, 2013). Neste trabalho foi utilizado o cédigo de-
nominado chtCustomMultiRegionSimpleFoam, que possibilita a modelagem da
transferéncia de calor conjugada. Por se tratar de uma distribuicdo aberta, as
equacdes e métodos numéricos podem ser editados pelo usuario.

O objetivo deste capitulo é apresentar as equacdes de conservagao para a mo-
delagem de transferéncia de calor conjugada. Este tipo de problema é caracte-
rizado pelo acoplamento de no minimo duas regides, sendo uma liquida e outra
sélida, com a presencga de diferencas de temperatura. No caso da jaqueta de
refrigeracdo temos trés regides, duas sélidas e uma liquida. Os modelos de tur-
buléncia utilizados neste trabalho também serdo apresentados.

3.2 Equacoes de conservacao

A seguir estdo expostas as equacdes de conservacao para um fluido newtoniano,
na forma indicial (KUNDU; COHEN, 2002).

Massa:

dp
Frig

pu;) =0 (3.1)

Quantidade de movimento (forma ndo conservativa):

Energia Total:

Oe Oe ou; ou; 00;; ou;  0q;
Pap + Pk g+ PUg Pt = Uyt 0y o, Twrli B3
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Tensor de forcas de superficie:

oij = —pdij + Tij ; (3.4)
Tij = )\7’51] axk + u <8LL‘] + 8.1'1) . (35)
Lei de Fourier:
oT
N 3.6

Neste trabalho foram consideradas as seguintes hipéteses simplificadoras para
a modelagem da jaqueta de refrigeragao:

a) Estado estacionéario;

b) fluido newtoniano e incompressivel;
c) sem forcas de corpo;

d) calores especificos constantes;

e) condutividades térmicas constantes;

f) viscosidade constante.

A seguinte equacao de conservacao da energia, considerando as hipéteses sim-
plificadoras, foi adotada para a regiao solida.

8qj

V. 7
5 =" (3.7)

A Equagéao 3.7 pode ser escrita da seguinte forma:

22 <0T>:o. (3.8)

~ 2o \os,
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As seguintes equacdes de conservacao, considerando as hipéteses simplifica-
doras, foram adotadas para a regiao liquida:

an 8p i (972-]- .
6I‘k 8ZE]‘ al’l ’

” e T oousu 8Uj w 8p T 87’15 i an @C]j
P kal’k U kal’k Jal’j J 8xz J 8@ al’j

(3.11)

Em termos da entalpia (Equagdo 3.12) e equacdo da calorimetria (Equa-
cao 3.13), a Equacéao 3.11 assume a forma da Equacéo 3.14:

e=h-", (3.12)
p
h=cT; (3.13)
or au]‘ aTij 8uj aq]
il A — y _ . 14
p“’“caxk U Oxy, 4 Ox; i Ox; Oz, (3.14)

Para um fluido incompressivel o tensor de forcas de superficie assume a seguinte
forma:

. (9uz 8uj

As seguintes relagbes foram utilizadas para passar a equacao de conservagao
de quantidade de movimento para a forma adimensional:

R (3.16)

— : —
Poo U2, HooUoo

x U p

* * * .
- 9
Poo

= u = )
dh’ UOO7

Substituindo as variadveis adimensionalizadas na Equacao 3.10 e simplificando-
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a, a equacao de conservacao de quantidade de movimento assume a forma da
Equacgéo 3.17. A partir desse ponto o simbolo * sera omitido.

LU o 1o
P k@xk_ Oxr;  Re Ox;

(3.17)

Além das relagdes da Equacao 3.16, as seguintes também foram utilizadas para
passar a equacgao de conservacao de energia para a forma adimensional:

c T B N

Coo T

(3.18)

Substituindo as variaveis adimensionalizadas na Equagéo 3.14 e simplificando-
a, a equacao de conservagao de energia assume a forma da Equacéo 3.19. A
partir desse ponto o simbolo * sera omitido.

1 0T 8uj . 1 87’,-j 1 an 1 1 8q]
E, 0z Y or, Reuj 0x; + ReT” Ox; Pe EcOx; ’ (3.19)

onde o numero de Reynolds (Re) é expresso pela Equagéo 3.20 e define a rela-
cao entre a difusao de forcas de inércia e viscosa (MOUKALLED et al., 2016):

pudpy
at

Re = (3.20)

O numero de Eckert (Ec) é expresso pela Equacao 3.21 e define a relagédo entre
energia cinética e entalpia do escoamento (MOUKALLED et al., 2016):

U2

Ec=—. (3.21)
&

O numero de Peclet (Pe) é expresso pela Equacao 3.22 e define a relagéao entre

a taxa de transporte advectivo e difusivo. Pode ser entendido, no contexto da

transferéncia de calor, como a taxa de transferéncia de calor por convecgao e

condugao (MOUKALLED et al., 2016):

_pcudy,

P
¢ )

(3.22)
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Também pode ser expresso em funcao do niumero de Reynolds e Prandtl (Equa-
cao 3.23). O numero de Prandtl define a relagdo entre a difusdo de momento
pela térmica (MOUKALLED et al., 2016):

Pe = Re Pr . (3.23)

Baseando-se nas Equacdes ( 3.17) e ( 3.19), pode-se fazer uma analise béa-
sica do problema. Como o inverso do niumero de Reynolds esta multiplicando os
termos viscosos e ele é diretamente proporcional a velocidade, quanto maior a
velocidade, menos importante a viscosidade se torna neste problema. O mesmo
acontece com o numero de Peclet e Eckert multiplicando o fluxo de calor. Quanto
maior os seus valores, menos calor é transferido para o fluido, diminuindo a per-
formance da jaqueta de refrigeracéao.

Segundo Hoffmann e Chiang (2000) e Moukalled et al. (2016), o acoplamento da
pressao com a velocidade em fluidos incompressiveis é muito forte. Faz-se ne-
cessario uma equacao onde a pressao esteja acoplada com a equagao da con-
tinuidade. Esta equacao é obtida fazendo a derivacado da equacéao de conserva-
cao de quantidade de movimento na coordenada de sua respectiva componente,
posteriormente as equagdes sdo somadas. Isola-se a equagao da continuidade
dentro desta nova equacao e obtém-se a Equagéo 3.24 da pressao:

o (0p o | o
s (&’L’) = _pﬁxi [8(1:] (uzu])] . (3.24)

3.3 Modelos de turbuléncia

Segundo Kessaev (1997) o numero de Reynolds para este problema deve ser
entre 4000 e 40000, ou seja, trata-se de um escoamento turbulento.

Fazendo a decomposicao das equacgdes de conservagao de quantidade de mo-
vimento (Equacado 3.2) em média de Reynolds, considerando uma velocidade
média somada a uma flutuagao (Equacao 3.25):

u; = U; + u, . (3.25)

O tensor de forcas de superficie assume a forma da (Equacéo 3.26) (TENNEKES;
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LUMLEY, 1972):

aUZ aU G
£ + 8x]> — pu;u; . (3.26)
j 7

oij = —pdij + p (
Fazendo a mesma decomposicdo em média de Reynolds na equacao de conser-
vacao da energia (Equacao 3.3), considerando uma temperatura média somada
a uma flutuacdo (Equacéo 3.27), o fluxo de calor assume a forma da Equa-
cao 3.28 (TENNEKES; LUMLEY, 1972):

T=0+T; (3.27)
00 —

g =A— —T'u, . (3.28)
J 8xj J

Os tensores —pu;u; € T'u; s&0 as quantidades que devem ser modeladas para
descrever o problema turbulento.

Segundo a Hipdtese de Boussinesq, o tensor de Reynolds é aproximado pela
seguinte equacgao:

N aﬂ
- pUU; = MT% ) (3.29)
onde ur € a viscosidade turbulenta e w a velocidade média. Essa hipotese é
obtida de uma analogia com a viscosidade do fluido e o termo viscoso.

Neste trabalho o escoamento foi avaliado utilizando os modelos de turbuléncia
k—e e k—w. O modelo de turbuléncia k — ¢ resolve duas equacoes de transporte.
Sendo uma para a energia cinética turbulenta ( £ ) e outra para a dissipacao da
energia cinética turbulenta por unidade de massa e tempo ( ¢ ) (WILCOX, 1993).

A equacado de conservacao para a energia cinética turbulenta ( & ), esta repre-
sentada pela seguinte equacao:

ok Ok U, 0 [Wf ( +“T)] , (3.30)

ﬂa‘i‘PU 875]

]axj " Oz, Oz, O
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A equacéao de conservacao para a dissipagao da energia cinética turbulenta por
unidade de massa e tempo ( ¢ ) esta representada pela seguinte equacgao:

Oe Oe e OU; g? 0 [ Oe U
et = Oty — Cgp— + — | — = . 3.31
A viscosidade turbulenta (ur) é dada por:
pC,k?
pup = (3.32)

€

Os valores das constantes de fechamento para o modelo de turbuléncia k& — ¢
sao:

Ca=1,44; Cp=192; C,=0,09 o0,=10 o0.=13. (3.33)

O modelo de turbuléncia & — w foi desenvolvido como alternativa para suprir as
falhas do modelo de turbuléncia k& — . Ele resolve uma equacgao para a ener-
gia cinética turbulenta ( £ ) e uma segunda para a taxa de dissipacéao turbulenta
ou frequéncia turbulenta ( w ). O modelo proporciona significante melhora no de-
sempenho sob condi¢cdes de gradiente de pressao quando comparado ao modelo
k —e. O w também pode ser visto como a escala de tempo em que a dissipa-
cao da energia turbulenta ocorre, apesar da mesma ocorrer em nivel molecular
(MENTER, 1993).

A equacao de conservagao para a energia cinética turbulenta ( % ), esta repre-
sentada pela seguinte equacao:

ok ok oU; 0 | 0k
ok Ok __OUi 9 | 9K . ‘ 34
P o + pU; o, Tij o, B* pkw + o, [8% (u+o /~LT)‘| (3.34)

A equacao de conservagao para a taxa de dissipacao turbulenta ( w ) esté repre-
sentada pela seguinte equacao:

0 19) oU; o |0
pai: + U u — Bpw® + ~— [w (1 + O'MT)] : (3.35)

j(?ixj - OCETij 8xj 81‘]‘ 8x]~
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A viscosidade turbulenta (ur)é dada por:

k
up =22 (3.36)
w
Os valores das constantes de fechamento para o modelo de turbuléncia & — w

sao:

04—§, b= b= o=5 o =3 (3.37)

Um parametro importante para andlise do escoamento turbulento é a quantidade
adimensional y*, dada pela Equacao 3.37. Ela define a distancia adimensional a
partir da face da parede e seus intervalos definem as regides da camada limite,
a subcamada viscosa, regido logaritmica e regiao turbulenta. As leis de parede
modelam a regido logaritmica e influenciam as analises de perda de carga (WIL-
COX, 1993). Neste trabalho foram adotadas as leis de parede implementadas no
cédigo padrao do OpenFOAM.

yt =Y (3.38)

onde u, é a velocidade de fricgdo, y uma fragcdo da espessura da camada limite
e v a viscosidade cinematica do fluido. Para uma boa aproximagcdo da camada
limite, na modelagem para transferéncia de calor conjugado, o primeiro né com-
putado deve estar localizado entre y* < 5 (DENIES, 2015).
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4 CALCULO SEMI-EMPIRICO

4.1 Analise da transferéncia de calor na jaqueta de refrigeracao

A analise da jaqueta de refrigeracdo pode ser esquematizada pela Figura 4.1.
Os tipos de transferéncias de calor entre as regides numeradas sao:

1-2:
2-3:
3-4:
4-5:
5-6:

radiacdo e convecgao;
radiacdo e convecgao;
conducgao;

radiacao e convecgao;

condugao.

Figura 4.1 - Esquema e nomenclatura adotada das regides da jaqueta de refrigeragéo.

Mistura
estequiométrica

¢ Céamara de combustao

Ts ‘
|
Parede Parede

interna externa

Fonte: Produgéo do autor.

Para cada uma dessas trocas de calor, deve ser estabelecido o equacionamento
que permita obter os valores dos fluxos de calor e temperaturas. Os tdpicos a
seguir demonstram a aplicacdo de um método proposto por Kessaev (1997) e
Vasiliev et al. (1993) que permite obter esses valores. Neste trabalho foram con-
sideradas somente a convecgao entre as regides 4 e 5 e a parede externa do
lado externo (6), adiabatica (15 = T).
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4.2 Fluxo de calor proveniente da combustao devido a conveccao

O fluxo de calor proveniente da combustao devido a conveccgao é obtido através
da expressao:

B (- i S
D182 d2’15 Pr0.58 '

qCO(I) = (41)

onde B € um coeficiente de ajuste, § a velocidade adimensional, p. pressédo da
camara de combustédo, D diametro relativo, d, didmetro da garganta, Pr nimero
de Prandtl dos gases da combustao. O parametro termofisico S é obtido por:

o (s — hs) 1335
R0:425 T20’32 (1—|—T3)07595 (3+T3)0715 ’

(4.2)

onde T, é a temperatura dos gases quentes proximos a linha da parede, T3 tem-
peratura da parede interna do lado dos gases, h, entalpia dos gases da com-
bustdo proximos a linha da parede a temperatura 75, h3 entalpia dos gases da
combustao a temperatura T3, R constante universal dos gases perfeitos e 111000
viscosidade dindmica dos gases da combustao a temperatura de 1000K.

O coeficiente B depende da temperatura T; e do ~ (ver Figura 4.2). A temperatura
T é a relacdo entre T; e T.. O v é a relacdo entre os calores especificos a
pressao e volume constantes.

A velocidade adimensional 5 é a relacéo entre a velocidade maxima dos gases
guentes na camara de combustao U,, e a velocidade maxima possivel U,,.. €
dada por:

3= . (4.3)

por:
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Figura 4.2 - Coeficiente B.
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Fonte: Produg&o do autor.

A velocidade maxima possivel U,,., € dada por:

Unaz = A/ (7 _ 1) : (45)

Essas equagdes sdo obtidas através da analise termodindmica e isentrépica do
escoamento através de um bocal convergente divergente (SUTTON, 2006). Fa-
zendo a relacédo a equacéao para a velocidade adimensional 5 assume a seguinte
forma:

v—1

B = 1-(5()) T (4.6)

A relagéo entre pressdes no interior da camara de combustédo € dada por:

it
;’OZ[HW;)WV”. (4.7)

Utilizando a relagao entre pressoes, o coeficiente 5 pode ser expresso em funcao
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do numero de Mach:

(4.8)

onde (M) é o numero de Mach, relacao entre a velocidade dos gases na camara
de combustao e a velocidade do som no meio.

A relacao de area é definida por:

AQ_Ml

— = — , (4.9)
Ay M, 14 [(’Y_ 1)] M?

onde A; e A, sdo as areas das seccoes transversais da camara de combustao
e podem ser expressas em funcao dos diametros, M; e M, sdo 0s numeros de
Mach no mesmo ponto onde s&o escolhidas as respectivas areas.

O diametro relativo € definido por:

D(x)

D=
dy

(4.10)

onde D(x) é o didmetro da cdmara de combustao na posi¢do = e d, o diametro
da garganta.

Substituindo o diametro relativo (D) na Equagéao 4.9 e considerando M, = 1,
obtém-se sua equacgédo em funcao do numero de Mach:

o+l
1 H[(v—zlw?] 2(y—1)
D?=— (4.11)
M 1+l(7;1)]

A partir de uma geometria definida, conhecendo os diametros ao longo da ca-
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mara de combustéo para as regides convergente e divergente e fixando o valor
de v, pode-se resolver a Equacao 4.11 implicita por um método interativo, calcu-
lando os numeros de Mach. De posse desses valores utiliza-se a Equacao 4.8
para calculo do £.

A velocidade adimensional 3 em fungdo do diametro relativo D para vérios va-
lores de ~ esta apresentada na Figura 4.3 para as regides convergente e diver-
gente da camara de combustao.

Figura 4.3 - Velocidade adimensional 5 em fungao do diametro relativo para varios valo-
res de ~.

D regido divergente
1 15 2 2,5 3 3.5 4

B (beta)

-
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Fonte: Producgéo do autor.

4.3 Fluxo de calor proveniente da combustao devido a radiacao

O fluxo de calor por radiagéo proveniente dos gases da combustdo é obtido pela
Equacao 4.11 (KESSAEV, 1997) (VASILIEV et al., 1993):

T 4
Grad = €wall €gas P O (100) s (412)

onde T, é a temperatura do nucleo da camara de combustao e o a constante de
Stefan-Boltzmann e tem o valor de o = 5,67 (ajustada).
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Os coeficientes de emissividade €, €445, ¢ S0 estimados de acordo com Kur-
patenkov et al. (1989) e tem valores inferiores a 1, tal que:

€wall €gas P < 1. (413)

A distribui¢do de ¢,.4(x) ao longo da camara de combustédo é estimada por rela-
cbes empiricas para cada regido da camara. A distribuicdo € em fungéo do com-
primento = e do didmetro relativo D, estdo representadas nas seguintes equa-
coes:

Para x = 0:
%"ad(o) = 07 25 Grad - (414)

Na regido convergente, quando D < 1,2:

QTad(fE) = Qrad - (41 5)

Na regido convergente, quando 1,2 < D < 1:

Graa() = {1 —12,5(1,2 - Dﬂ Grad - (4.16)

Na garganta, quando D = 1:

Qr‘ad(x) = 07 5 Grad - (417)

Na regido divergente, quando D > 1:

Qrad
Grad(T) = 5 52 (4.18)

4.4 Fluxo de calor conjugado na jaqueta de refrigeracao

No outro lado, o fluxo de calor produzido pela combustdo é transferido para a
jaqueta de refrigeragdo. O combustivel absorve a energia e sua temperatura au-
menta. Para estimar o fluxo de calor convectivo para a parede interna a Equa-
cao 4.19 é utilizada, onde o subscrito f refere-se ao combustivel:
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Qf :hf (T4—Tf) s (419)

onde ¢, € o fluxo de calor, h o0 coeficiente de transferéncia de calor por convec-
céo, T, a temperatura da parede interna no lado do liquido e 7 a temperatura do
combustivel. Para estimar o coeficiente de transferéncia de calor por conveccao
(hs), 0s numeros adimensionais serdo definidos para o escoamento do combus-
tivel na jaqueta de refrigeracgéo.

Numero de Nusselt: é a forma adimensional do coeficiente de transferéncia de
calor por convecgao (MOUKALLED et al., 2016), dada por:

hy d,

NUf: )\f s

(4.20)

onde d;, é o didametro hidraulico e \; a condutividade térmica do combustivel.
O numero Reynolds € definido por:

Re; = m) (4.21)

My

onde p; € a densidade do combustivel, U, a velocidade do combustivel e 1.y a
viscosidade dinamica.

Numero Prandtl é definido por:

Pry = ’“‘fAfo , (4.22)

onde ¢ é o calor especifico do combustivel.

A partir da teoria da similaridade:

Nuy = 0,023 Re}® Pryt. (4.23)

Entao, o coeficiente de transferéncia de calor por convecgédo pode ser expresso
por:
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)08 04 06
by =002 VLI o A (4.24)
dy” iy

O coeficiente de aleta 7, é a relagdo entre os coeficientes de transferéncia de
calor por convecgdo considerando a jaqueta de refrigeracdo com aletas (gyi)
e sem aletas ¢;. Esse coeficiente é calculado pela Equagéo 4.25. Em Kessaev
(1997) € apresentado o calculo detalhado para este coeficiente e foi considerado
neste trabalho.

Ty = qgj” © Dr(masimo) ~ 2,5 NA prética. (4.25)

4.5 Procedimento de calculo

O primeiro passo € definir a malha unidimensional (1-D) do contorno da cAmara
de combustao. A malha utilizada neste trabalho esta representada na Figura4.4 e
foi baseada na geometria da cadmara de combustao representada no Apéndice A.

Figura 4.4 - Malha unidimensional.

1

08 Xxxxxx
0,6 - xxx _
04 - xxx .

0,2>(><><><W 7

0 ! ! | ! ! | ! ! ! ! | !
o o10203040506070809 1 1112 13

Comprimento X [m]

Diametro D [m]

Fonte: Producéo do autor.

A sensibilidade dessa malha foi estudada variando o numero de pontos ao longo
do contorno da camara de combustao, regides com altos gradientes de tempera-
tura e fluxo de calor foram levadas em consideracao para uma distribuicdo maior
de pontos. Cada ponto tem uma coordenada z; para i pertencente ao intervalo
de 0 a n, onde n € o nUmero de pontos menos 1.

Parametros de projeto e operacao da cadmara de combustao devem ser definidos
para realizar o calculo semi-empirico. Estes parametros estdo representados no
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Apéndice B e os utilizados neste calculo sao:
e Temperatura do nucleo da cdmara de combustdo 7. = 3507,2 K (tem-
peratura de chama adiabatica);

e Temperatura inicial adotada na parede interna do lado dos gases quen-
tes T3 = 850 K;

e Razao de equivaléncia na linha da parede ¢ = 3;
e Pressao da camara de combustao p. = 6 M Pa.

Com relag@o aos produtos da combustéo do etanol (CoH;OH) com o oxigénio
(O9), os parametros utilizados sao:

x fragdo massica dos gases da combustao;

v razéo de calores especificos;

u viscosidade dinamica;

Pr nimero de Prandtl;

T, temperatura dos gases da combustéo préximos a linha da parede;

R constante dos gases.

O fluxo de calor total ¢;.;.; proveniente dos gases da combustao pode ser obtido
calculando o fluxo de calor por convecgao através da Equacao 4.1 e o fluxo de
calor por radiacao através da Equacéao 4.11. Para cada ponto da malha 1-D, os
vetores sdo somados nas suas respectivas posi¢oes:

(qtotal)i = (QCO)i + (QTad)i . (426)

Para a primeira aproximacao do fluxo de calor total, a temperatura da parede
interna no lado dos gases quentes T3 deve ser adotada. Isso permite obter o
fluxo de calor g.,1000, que sera utilizado nos proximos passos.

Para avaliar o aquecimento do combustivel em cada ponto da malha sao utiliza-
das as Equacgéo 4.27 e Equacéao 4.28:

075 (Qtotal)i AS’L

AT
(ATy) Py

, (4.27)

i =

n

ATy =S (ATY), (4.28)

=0
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onde rh; € a vazdo massica do combustivel, S; é a area lateral da superficie da
camara de combustado na posicao i. Pode ser obtida pela seguinte expressao:

D;+ D;
AS;iy = KZ“) T nE] Az, (4.29)
onde D; é o diametro da camara de combustao na posi¢ao i, n, niumero de aletas,
E, espessura da aleta e Az € a distancia entre i a ¢ + 1. A temperatura de saida
do combustivel T},,, pode ser obtida pela Equacéo 4.30, temperatura de entrada

T}, adicionada do aguecimento neste trecho da jaqueta de refrigeragao:

Tfout = Tfm + ATf . (430)

A temperatura de saida do combustivel ndo pode ser maior que a temperatura de
vaporizacao do combustivel na pressao de operacao. A curva pressao x tempera-
tura para o etanol esta representada no Apéndice B Figura B.3. O coeficiente de
transferéncia de calor por conveccao € obtido pela Equacao 4.23. A velocidade
do combustivel para cada ponto da malha pode ser obtido por:

Ty

_ 4.31
pr (Ss); ( )

(Uf)i =

onde (5;), é a area da secgéo transversal do canal na posic¢4o .

O préximo passo é estimar novos valores para T3 utilizando ¢.,1000 € as seguintes
relacdes para o fluxo de calor:

4co _ T2 - T3 . qco800 _ T2 — 800 . 401400 _ T2 — 1400 (4 32)
Georoo0 T2 —1000 " Georoo0  To — 1000 " georo00 T2 — 1000

Por outro lado:
/ [giT{) - QTad‘|
Qoo _ L2 Fyor (4.33)

- )

qc01000 {01000
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800—T 1400—T
[E<1Jr 1f) - %"ad] , [FglJr 1f) - QTad]
/
Qeoso0 _ Ae (hfm) ’ Qeo1400 _ Ae (hf”T) ’ (4.34)
Gc01000 {01000 {01000 Gc01000

onde )\, é a condutividade térmica da parede interna e F; a espessura, as pro-
priedades dos materiais para construcdo da camara de combustdo estédo re-
presentados no Apéndice C. Essas relacdes sao calculadas nos extremos para
T; = 800 K e T3 = 1400 K, permitindo definir as fungcdes e fazer a interpolacéao
de acordo com a Figura 4.5, para determinar novos valores de 73 em um calculo
por interpolagao.

Figura 4.5 - Interpolagéo para corrigir a temperatura da parede no lado dos gases e fluxo
de calor.
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Fonte: Producéo do autor.

Com os novos valores de T3 o vetor ¢, € recalculado pela Equacgao 4.1 e gy €
atualizado. Isso permite recalcular 7'y pela Equagéo 4.27 e T, pela Equagao 4.35.

(T); = (T3), — (fl%oml)i (4.35)

C

Este ciclo é repetido até T, parar de mudar. Na Figura 4.6 esta representado
o fluxograma do método adotado. Este método proposto por Kessaev (1997) e
Vasiliev et al. (1993) foi implementado na linguagem de programacao Python.
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A primeira aproximacgao para o célculo da fluxo de calor total, calculado consi-
derando 73 = 850 K e ap0Os a convergéncia do ciclo estdo representados na
Figura 4.7. Os valores finais para fluxo de calor convectivo, por radiacao e total
estao representados na Figura 4.8.

Figura 4.6 - Fluxograma do procedimento de calculo semi-empirico.
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Fonte: Producéo do autor.
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Figura 4.7 - Fluxo de calor total corrigido.
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Fonte: Produgéo do autor.

Figura 4.8 - Fluxos de calor total, por convec¢ao e radiacao.
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Fonte: Producéao do autor.
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4.6 Perda de pressao do combustivel

A perda de carga total na jaqueta de refrigeracao é estimada pela soma da perda
por atrito com a perda localizada para cada ponto i da malha 1-D, ou seja:

Apy = Z (Ap1; + Apa;) (4.36)

Ax;

onde Apy; é a perda por atrito e Ap,; e a perda localizada para o ponto ¢ da malha
1-D. A perda por atrito pode ser calculada por:

Az, (PfU]%L

A i =
P1 €f1 dr 5

(4.37)

O coeficiente de perda por atrito depende do numero de Reynolds, que € calcu-
lada por:

Para Re = 3.10° ~ 10° é calculado por:

0,3164

éfl - R€0’25 ) (438)

Para Re = 10° ~ 10® é calculado por:

0,221
£ =0,0032 + 255 (4.39)
A perda localizada é calculada por:
psU7).

Apo; = ff2<2)z ) (4.40)

onde & = 0,01 é o coeficiente de perda local adotado neste trabalho. A relagao
entre pressao total e estatica esta representada na seguinte equacao:

psU}
Ptotal = Pste T f2 ! . (441)
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4.7 Correcao do calculo semi-empirico

De acordo com as sugestdes de Vasiliev et al. (1993) e Kessaev (1997), coefi-
cientes podem ser multiplicados com o coeficiente de transferéncia de calor por
convecgao (hy) para corrigir e deve ser determinado por analises experimentais
e modelagem CFD.

Os seguintes fatores de correcao podem ser definidos:

Ty

= 4.42

gf (Tf)cfd ) ( )
T,

= : 4.43

54 (T4>cfd ( )
T3

= . 4.44

53 <T3>cfd ( )

Eles relacionam as temperaturas do célculo semi-empirico com as obtidas por
CFD. Esses fatores de correcao podem ser utilizados para ajustar o calculo semi-
empirico, porém requer uma analise detalhada para vérios casos e ndo sera feita
nesse trabalho. O ajuste do calculo semi-empirico através desses coeficientes
permite obter uma modelagem rapida, com menor custo computacional e mais
confiavel para jaqueta de refrigeracao.
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5 MECANICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL
5.1 Parametrizacao da geometria

A partir do perfil interno da camara de combustdo que estéd representado no
Apéndice A, foi construido no software Salome uma geometria simplificada da
jaqueta de refrigeracéo. Foi levada em consideragcao as suas simetrias e a geo-
metria modelada esta representada na Figura 5.1.

Figura 5.1 - Representagdo da geometria simplificada e definicdo dos dominios de es-
tudo da jaqueta de refrigeragao.

parede externa A Y

100 aletas

- AAA AT
200 dominios

combustivel

parede interna

. combustivel
parede interna

parede externa

Fonte: Producao do autor.

A geometria simplificada é separada em quatro dominios: parede interna, parede
externa, aleta e combustivel. O perfil interno da camara de combustao ndo muda,
pois é dimensionado de acordo com as caracteristicas de operagao do motor que
foi adotado. As dimensdes da jaqueta de refrigeracdo sdo controladas por varia-
veis e seus valores iniciais estao apresentados na Figura 5.1 (ver Figuras A.4 e
A.5 no Apéndice A). Foram adotados inicialmente para analise da modelagem
por CFD e sao baseados conforme recomendacao de Kessaev (1997). Esses
valores definem o caso padréo.

O Software Salome trabalha com diversas bibliotecas escritas em Python. Para
se definir a geometria, uma série de comandos sao escritos num arquivo
"script” utilizando essas bibliotecas e posteriormente interpretado pelo Salome
gerando um arquivo .hdf caracteristico do software. Os valores das variaveis
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(F4, Es, E3, n,, € E,) estdo escritos em um arquivo separado e sao lidos por
esse arquivo "script". Para gerar uma geometria com dimensdes diferentes basta
alterar os valores do arquivo que especifica as variaveis e rodar no Salome. Essa
estrutura permite criar a geometria parametrizada da jaqueta de refrigeracao.

Tabela 5.1 - Definigdo das variaveis que controlam as dimensdes da jaqueta de refrige-
racao e seus respectivos valores para o caso padrao.

Variavel Descricao Valor [mm]
E, Espessura da parede interna 2,0
Fy Altura da aleta 4,0
F; Espessura da parede externa 2,0
N, Quantidade de aletas 100
E, Meia espessura da aleta 0,5

Fonte: Producao do autor.

Informagdes como valores das constantes, calculo das varidveis e construgcéo
do perfil interno da camara de combustao estdo representados no Apéndice A.
Também estao apresentados a construgcao das superficies, angulos de revolucao
e determinacao das dimensdes da jaqueta de refrigeragéo.

5.2 Malha

ApGs a geracdo da geometria a etapa seguinte foi gerar a malha. O processo
de discretizacdo geométrica consiste em realizar a divisdo da geometria em ele-
mentos volumétricos adotando um determinado critério. A sequéncia para reali-
zar essa divisao deve comecar pelos elementos de 1-D a 3-D, ou seja, arestas,
superficies e volumes.

O método escolhido no Salome para gerar a malha nas arestas transversais (pa-
ralelas ao eixos Y e Z) (ver Figura 5.1), trabalha com uma funcao densidade re-
presentada na Figura 5.2). A distribuigdo dos pontos onde a aresta € seccionada
segue uma funcao matematica. A posicao dos pontos é determinada de acordo
com a area sob o gréfico desta funcédo f(x) e numero de pontos n. Esse método é
denominado pelo software como algorithm: Wire discretisation, hypothesis Num-
ber of segments, distribution with analitic density.
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Figura 5.2 - Exemplo de funcio densidade para definicdo da distribuicido dos pontos ao
longo de uma aresta.
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Fonte: Produg&o do autor.

A condicao para distribuicdo dos pontos sobre a aresta € obtido através da igual-
dade de areas:

A1:A2:A3:"':A(n,1):An. (51)

As cotas dos pontos podem ser calculadas pelo seguinte equacionamento:
A+ A+ As+-+ Aoy A, = A=nA, . (5.2)

Considerando as constante de integracao ¢ = 0 e a primitiva calculada na origem
F (0) =0, temos:

An—/;nlf(x)dx—F(x)

sendo,

In

A:/Omnf(:c)da::F(:c)

0
Portanto, a Equacao 5.2 assume a seguinte forma:

F(x,)(n—1)

n

F2n_) — ~0. (5.5)
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Conhecendo f(z), inicialmente calcula-se sua primitiva e determina seu valor a
partir da extremidade superior (z,, = 1), o que possibilita obter =, ;. O passo
pode ser repetido n vezes determinando os valores de x.

Nas arestas transversais da geometria da jaqueta de refrigeracao, adotou-se as
seguintes fungdes densidade e valores de n apresentadas nas seguintes tabelas
(ver Figuras 5.1 e A.6 do Apéndice A):

Tabela 5.2 - Arestas transversais horizontais (paralelas ao eixo Z

Regiao n Funcao
Combustivel 20 flx) =1,752% — 3,52 + 2
Aleta 8 fx)=2+0,5

*As divisbes das paredes interna e externa sao obtidas através da projecao dos
pontos das arestas do combustivel e aleta.

Fonte: Producéao do autor.

Tabela 5.3 - Arestas transversais verticais (paralelas ao eixo Y)

Regiao n Funcao
Combustivel e aleta 20 flx) =322 —3x+1
Parede interna 8 f(x)=x+0,5
Parede externa 8 flx)=—x+1,5

Fonte: Producéo do autor.

Os valores de n inicialmente adotados seréo discutidos mais adiante no tépico
de sensibilidade de malha. A estratégia de adotar essas funcdes € baseada no
refinamento das regides préximas a camada limite onde os gradientes sédo mais
elevados.

O método escolhido no Salome para gerar a malha nas arestas longitudinais
(paralelas ao eixo X), ver Figura 5.1, trabalha com distribuicdo em progressao
geométrica. Os valores de niumero de segmentos e fator de escala precisam
ser informados para o software. Para facilitar a analise do caso foi gerada uma
funcdo que tem como entrada os valores do comprimento inicial e final do ele-
mento e comprimento total da aresta, a partir dai € calculado o fator de escala
(Equacéao 5.8) e numero de segmentos (Equacéo 5.7). Esse método € denomi-
nado pelo software como algorithm: Wire discretisation, hypothesis Number of
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segments, scale and equidistant distribution. A partir da soma dos elementos da
progressdo geométrica (PG):

:al(l_qn> L—a

L = g =
1—g¢q 1 L—a,’

(5.6)

onde L é o comprimento total da aresta, ¢ a razdo da PG, a; 0 comprimento
inicial do elemento, a,, 0 comprimento final e n 0 nimero de elementos. A partir
da férmula do termo geral da PG pode-se deduzir a seguinte equacgao:

n= [logq <ZT>} —1. (5.7)

O fator de escala é obtido por:
S, =q" . (5.8)
Nas arestas longitudinais da geometria da jaqueta de refrigeracédo, adotou-se os

valores para os comprimentos apresentados na seguinte tabela (ver Figuras 5.1
e A.6 do Apéndice A):

Tabela 5.4 - Comprimentos das arestas longitudinais da geometria.

Regiao Comprimento inicial [mm)] Comprimento final [mm]
Parabdlica 0,1 L5

Conica L5 0,5

Toroidal 0,5 0,5

Esférica 0,5 1
Cilindrica 1 1

Fonte: Producéao do autor.

Os valores de comprimento dos elementos inicialmente adotados serdo discuti-
dos mais adiante no tépico de sensibilidade de malha. Esses valores levam em
consideracao o refinamento nas regides da entrada de fluido e garganta da ca-
mara de combustdo onde estdo presentes maiores gradientes de velocidade.

A partir da geracao de malha para elementos de 1-D, a malha da superficie pode
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ser gerada. Neste trabalho optou-se por uma malha composta por elementos
retangulares para as superficies e elementos hexaédricos para os volumes. A
malha final obtida pelos algoritmos do Salome esta representada na Figura 5.3.

Figura 5.3 - Representacao da malha obtida a partir das fungdes utilizadas no Salome e
variaveis adotadas.
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5.3 Processo de geracao da malha

O processo de geracdo da malha consiste em realizar a execucao de varios
arquivos numa sequéncia definida. A execugéo desses arquivos é controlado por
um script escrito em linguagem Shell do Unix. Os arquivos necessarios sao 0s
seqguintes:

variaveis.dat: Arquivo que contém as dimensdes da jaqueta de refrigeracao na
unidade mm, espessura da parede interna (F,), altura da aleta (E5), espessura
da parede externa (E3), espessura da aleta (£,) e quantidade de aletas (n,);

notebook.py: Ao ser executado pelo Salome ele importa os valores das varia-
veis listadas no arquivo variaveis.dat que definem as dimensdes da jaqueta de
refrigeracdo. Nesse arquivo sédo definidas as constantes e sédo calculadas outras
variaveis que dimensionam o perfil interno da camara de combustdo (conforme
Apéndice A). Exporta um arquivo denominado notebook.hdf utilizado na préxima
etapa. O principal objetivo é inserir no ambiente grafico os valores das variaveis
facilitando a alteracdo das dimensdes da geometria em uma eventual analise
nesse ambiente além de centralizar as informagdes utilizadas nos demais pro-
Cessos;

geometria.py: Arquivo que contém as fungdes responsaveis por gerar a geome-
tria. Ao ler uma série de variaveis diretamente do arquivo notebbok.hdf durante
sua execucgao ele gera as arestas, superficies e sélidos que compde a geome-
tria. A partir disso ele exporta dados para o pds-processamento, calculo das
condigbes de contorno do CFD e massa da camara de combustédo para diretd-
rios especificos. Cada face e volume da geometria sdo nomeados nessa etapa.
Em seguida, exporta um arquivo denominado geometria.hdf utilizado na préxima
etapa;

discretizacao.py: Nesse arquivo estdao implementadas as fungdes que definem
os valores do numero de elementos para discretizagdo de cada aresta. Foi pro-
gramada em funcao das espessuras, com o objetivo de manter a dimenséo dos
elementos préximos a parede com uma distancia constante, ou seja, conforme
aumenta as espessuras das paredes e altura do canal de refrigeracdo a quanti-
dade de elementos também aumenta. Para a discretizacdo longitudinal séo es-
pecificados os comprimentos inicial e final dos elementos para cada regido da
camara de combustao (ver A.6 no Apéndice A). O principal objetivo desse arquivo
€ centralizar as informagdes da discretizacao, facilitando as eventuais alteracdes
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durante a analise de sensibilidade de malha.

malha.py: Este script contém as fungbées do Salome responsaveis por gerar a
malha. Ele obtém os valores das variaveis a partir do arquivo notebook.hdf, da-
dos da geometria a partir do arquivo geometria.hdf e dados da discretizagao a
partir do arquivo discretizacao.py. Exporta o arquivo malha.unv para o diretério
CFD completando o processo de geracao da malha;

run_malha.sh: Ao ser executado inicia 0 processo de geracdao de malha execu-
tando os arquivos notebook.py, geometria.py e malha.py em sequéncia.

O processo de geracdao da malha consome um tempo de aproximadamente
5 min. A Figura 5.4 esquematiza esse processo a partir de um fluxograma e
os diretérios onde os arquivos sédo gravados ou lidos.

Figura 5.4 - Fluxograma de geragdo de malha e diretérios.

Dir: dakota

variaveis.py

Fonte: Produgéo do autor.
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5.4 Solucao das equacoes governantes do caso

Cada caso a ser analisado deve ser montado automaticamente de acordo com
as variaveis de entrada. Apds a geracdo da malha uma série de processos sao
realizados para montar e rodar o codigo resolvedor, a partir de um caso base,
de acordo com o especificado pelo ciclo de otimizacdo. Estes processos estao
descritos nos paragrafos seguintes.

O codigo utilizado denominado chtCustomMultiRegionSimpleFoam trabalha com
a estrutura de diretérios padrao do OpenFOAM (diretérios 0, constant e sys-
tem). Para este estudo foram adicionados mais alguns diretérios e arquivos que
possibilitam executar varios casos paralelamente e sucessivamente, fung¢des pri-
mordiais para realizar um ciclo de otimizacao. A estrutura de diretérios e arquivos
utilizada esta representada na Figura 5.5.

Apoés a geragao de malha, o arquivo malha.unv é criado no diretério CFD. Atra-
vés dos utilitarios do OpenFOAM esse arquivo € convertido para o formato do
software, escalado para a unidade de medida e dividido nas regiées a serem es-
tudadas: Parede_int, Parede ext, Aletae Comb. Essa operacédo cria um diretério
para cada regiao de estudo dentro dos diretérios 0, constant e system.

No diretorio 0 estdo contidos os arquivos que definem os valores das proprieda-
des dos campos para cada ponto da malha (variaveis independentes). Durante o
processo de preparacao do caso, esses arquivos sao distribuidos de acordo com
as regides de estudo, no caso das regides sélidas s é consideradoa a tempere-
tura, na regiao liquida (Comb) s&o consideradas todas variaveis independentes.
Apés a distribuicdo desses arquivos, eles sdo alterados pelos dicionarios conti-
dos no diretdrio system, estabelecendo as condi¢des iniciais e de contorno.

No diretério constant contém os arquivos que definem o estado liquido ou sélido
de acordo com a regidao. Além disso, sao definidas as propriedades termofisicas,
modelo de turbuléncia, valores da gravidade e transferéncia de calor por radia-
cao, desprezados neste estudo.

No diretério system existem varios arquivos dicionarios que fazem o controle do
caso. No controlDict é definido o codigo resolvedor, passo de tempo e intervalo
de gravacao dos campos. No fvSchemes é definido o esquema numérico para
cada termo das equacdes diferenciais e no arquivo fvSolution o sistema linear. O
dicionario decomposeParDict contém informacao do particionamento do dominio
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de acordo com a paralelizagdo adotada (quantidade de processadores).

O diretdrio boundaryCondition contém 0s arquivos que sobrescrevem 0s campos
do diretério 0 ou alteram os dicionarios do diretorio system, estabelecendo as
condicdes iniciais e de contorno.

Figura 5.5 - Arvore de diretérios e respectivos arquivos do caso base CFD.

CFD 0 alphat epsilon omega k nut 9] p_rgh rho

constant g thermophysicalProperties_alcool regionProperties

thermophysicalProperties_aco turbulenceProperties

thermophysicalProperties_copper radiationProperties

system changeDictionary controlDict decomposeParDict

fvSchemes fvSolution

—| boundaryCondition coef.dat fluxoCalor BC.sh fluxoCalor_Calc.py

dados.dat velocidade BC.py

—| postProcessing postProcess.sh ptotal.py plot pontos.dat

cfd.sh machines preparaDir.sh log malha.unv

Fonte: Producao do autor.

A condicdo de contorno de fluxo de calor na parede interna é informada para
0 OpenFOAM através do campo T. Utilizando o arquivo fluxoCalor_Calc.py a
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condicao calculada 14 no calculo semi-empirico (Capitulo 4) é transferida direta-
mente para o campo T. Nesse arquivo existe a definicdo de uma fungao segmen-
tada estabelecida de acordo com cada regido da camara de combustao (ver A.6
no Apéndice A) e coeficientes definidos no arquivo coef.dat, que recalcula para
cada ponto da malha o valor do fluxo de calor. Para isso é necessario conhecer
as coordenadas de cada um desses pontos e isso € possivel de ser obtido uti-
lizando uma fungao interna do OpenFOAM denominada writeCellCentres. Esse
processo € iniciado pelo arquivo fluxoCalor_BC.sh, além de executar a sequéncia
de comandos ele formata e transfere os arquivos resultantes para os diretérios
especificos.

Conforme a quantidade e altura das aletas sao alterados, a area de entrada da
jaqueta de refrigeragdo também ¢é alterada. Considerando uma vazdo massica
() constante conforme estabelecido no Apéndice B, a condi¢&o de contorno de
velocidade deve ser recalculada para cada caso e isso é feito através do arquivo
velocidade BC.py. Durante o processo de geracdo da malha, o arquivo dados.dat
¢ transferido para o diretério boundaryCondition, nele contém a area da entrada
e diametro hidraulico do canal da jaqueta de refrigeracdo. Essas informacdes sao
utilizadas no arquivo e permite calcular a velocidade, energia cinética turbulenta
(k) e dissipagéo da turbuléncia (w ou ¢) na entrada. Esse arquivo sobrescreve
o dicionario (changeDict) responsavel pela regido liquida que esta no diretério
system. Nesse arquivo também é definido o valor da intensidade turbulenta (1;).

No diretério postProcessing é realizado o pds-processamento dos campos cal-
culados. As variaveis de saida, que serao monitoradas pelo algoritmo de otimi-
zagao, sao "colhidas" em pontos especificos da malha. As coordenadas desses
pontos sdo geradas durante o processo de geracado de malha e estdo no arquivo
pontos.dat. Utilizando fungdes internas do OpenFOAM, as variaveis de saida (ve-
locidade e pressdo na entrada e saida da jaqueta de refrigeracao, temperatura
do combustivel na saida da jaqueta de refrigeracao e temperatura da parede in-
terna no lado dos gases na garganta da camara de combustao) sao exportadas
para um diretério externo ao diretério CFD cujo nome adotado foi dakota.

Todo esse processo € realizado por rotinas escritas em linguagem Shell script.
Os arquivos que contém essas instrucdes sao o preparaDir.sh e CFD.sh. O pri-
meiro € responsavel por preparar a malha, a estrutura de diretérios e executar
as condigdes de contorno. O segundo contém as instrugdes para iniciar a rodada
do caso e gerar o arquivo de log que contém o monitoramento de cada passo da
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solucao numérica.
5.4.1 Analise de sensibilidade da malha

A partir dos algoritmos de geracdo de malha e solugéo por CFD estarem funci-
onando adequadamente, foi possivel fazer a anéalise de sensibilidade da malha.
Foram testadas a sensibilidade dos resultados variando o nimero de elementos
nos sentidos transversal e longitudinal e comparando a resposta de cada solugéo
por CFD. Conforme os valores dos campos comecaram a convergir foi conside-
rado que a quantidade e distribuicdo de elementos estava adequada.

Devido essa etapa do estudo ter acontecido antes da construcao do algoritmo
de célculo semi-empirico conforme Capitulo 4, as condicées de contorno da ja-
queta de refrigeracéo utilizada foi a mesma proposta em Ferreira (2014) para a
mesma geometria. Ao constatar as altas temperaturas nas paredes da camara
de combustao, foi necessario retornar ao calculo semi-empirico e rever algumas
condicdes de projeto para que a solucao fosse viavel, o que motivou a elabo-
racdo do Capitulo 4. A alteragdo dos patamares de fluxo de calor na parede
interna ndo interfere na andlise de sensibilidade de malha e devido ao alto tempo
demandado nessa andlise foi preferivel reportar estes resultados.

As propriedades e resultados das malhas testadas para a discretizagdo transver-
sal estao representadas na Tabela 5.5. Para o modelo de turbuléncia k — w 0s
valores das temperaturas maximas pararam de variar a partir da malha 6, com o
tempo de processamento de aproximadamente 25 h. Para o modelo k—< a malha
11 foi considerada estavel, com o tempo de processamento de aproximadamente
90 h.

A partir dos resultados da discretizagédo transversal foram realizados os testes
para a discretizacdo longitudinal. As propriedades e resultados das malhas tes-
tadas estdo representadas na Tabela 5.6. Para o modelo de turbuléncia k — w
foi utilizado a malha com discretizacao transversal conforme malha 6 e para o
modelo k& — ¢ conforme malha 11. A variacdo da discretizacéo longitudinal do ca-
nal demostrou que ndo provoca uma variagao significativa nos valores finais das
variaveis de saida. Para o intervalo testado e para o caso base foi utilizada a dis-
cretizacao longitudinal ( a ) para ambos modelos de turbuléncia (ver Tabela 5.6).

Todos os casos foram rodados em um cluster com 12 nds, 16 cores Intel Xeon
de 2,6 GHz e memoria de 64 Gb por né. A partir da analise de escalabilidade do
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cluster, que sera demonstrada mais adiante no Capitulo 7, cada caso foi rodado
utilizando a mesma configuragédo de hardware com 3 nés e consequentemente
48 processadores.

Tabela 5.5 - Dados das malhas estudadas.

N1 n20) ”;l;";%r: ?nﬁgt;;% g: J [min-max]
pl_n2 |
k—e | k—w k—e | k—w
Mahai | 8 | 20 | 1.236.096 | 60.213 | 68.666 2175921 02’3271'
Malha2 | 12 | 30 | 2.772.004 | 101.682| 120.701 ?éf?gé 2’;:),2;6-
Malha3 | 14 | 35 | 3.768.772 | 123.334| 149.116 ?é‘,‘% 2’10,12%'
Malha4 | 16 | 40 | 4.918.504 | 145.275| 180.957 ?f;’é 0’8,%524'
Malha5 | 18 | 45 | 6.221.200 | 170.016| 216.443 %’210' 0’2,%%9'
Malha6 | 20 | 50 | 7.676.860 | 194.284| 254.997 %’13%‘ 0’32275'
Malha7 | 22 | 55 | 9.285.484 | 216.870| 295.790 %15% O’;’,%107'
Mahas | 24 | 60 | 11.047.072| 240.364| 340.319 (;’,1607' 0523112'
Malha9 | 26 | 65 | 13.200.896| 264.247| - 0%(,’23' ]
Malha 10 | 28 | 70 | 15.288.768| 288.888| - Oé?gg' ]
Malha 11 | 30 | 75 | 17.529.856 | 314.020| - Oé?fg' ]

(1) Numero de divisdes nas direcdes do plano

Fonte: Producao do autor.
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Os tempos de processamento para todas as malhas com variacao na discretiza-
cao transversal estdo representados na seguinte figura:

Figura 5.6 - Tempo de processamento para as malhas com modelo de turbuléncia k£ — ¢
ek—w.
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Fonte: Producao do autor.

As Figuras 5.7 e 5.8 ilustram os maiores valores das temperaturas alcangadas
nas paredes internas das camaras de combustao em funcéo da interacdo. Con-
forme as interagbes da solugdo numeérica vao ocorrendo, esses valores tendem
a se estabilizarem em um determinado patamar. Para malhas mais refinadas as
diferengas tendem a diminuir até chegar um ponto em que o refinamento nao
produz mais efeito.
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Figura 5.7 - Temperaturas maximas da parede interna da cadmara de combustdo para
varias malhas com modelo de turbuléncia k — ¢.
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Fonte: Producéao do autor.

Figura 5.8 - Temperaturas maximas da parede interna da cdmara de combustdo para
varias malhas com modelo de turbuléncia k — w.
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Fonte: Produgéo do autor.

Nas Figuras. 5.9 e 5.10 estao representados os valores das temperaturas me-
didos ao longo da jaqueta de refrigeragao na face da parede interna do lado do
liquido. E possivel observar a estabilizacdo conforme ocorre o refinamento da
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malha no sentido transversal.

Figura 5.9 - Perfis de temperaturas medidos ao longo da jaqueta de refrigeracao na face
da parede interna do lado do liquido para varias malhas com modelo de
turbuléncia k — e.
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Fonte: Produgéo do autor.
Figura 5.10 - Perfis de temperaturas medidos ao longo da jaqueta de refrigeracdo na

face da parede interna do lado do liquido para varias malhas com modelo
de turbuléncia k — w.
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Fonte: Producao do autor.

Para o modelo de turbuléncia k — ¢ (Figuras 5.7 e 5.9) ainda ha uma diferencga
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significativa entre as malhas 10 e 11. Mesmo com o refinamento, nao foi possivel
alcancar a estabilizacdo da temperatura. Foi decidido considerar a malha 11
a mais estavel devido ao alto custo computacional. Valores altos de tempo de
processamento de aproximadamente 90 A inviabilizam a aplicacdo do ciclo de
otimizacao. Para o modelo de turbuléncia k—w é possivel observar que os valores
das temperaturas sao bem semelhantes para as malhas 6, 7 e 8 e por esse
motivo foi escolhida a malha 6 como a mais estavel.

5.4.2 Avaliacao preliminar do modelo de turbuléncia £ — ¢ na simulacao
CFD

Para obter esses resultados foi considerada a distribuicéo de fluxo de calor con-
forme Figura 4.7 do Capitulo 4. As condicdes de operacao e modelo de combus-
tao estdo representadas no Apéndice B. A geometria da camara de combustao
foi modelada conforme Apéndice A e as dimensdes da jaquete de refrigeracédo
com os mesmos valores utilizados no calculo semi-empirico (ver Figura 5.1), que
definem o caso padréo. As malhas utilizadas nesta analise estavam com sua
configuragdo mais estavel, encontrada na analise de sensibilidade de malha. Na
Figura 5.11 estédo indicadas as localizagdes dos pontos de 1 a 7 onde foram to-
mados os valores dos campos e que serdo mostrados nos resultados a seguir.
Em cada um desses pontos foram realizados cortes nos planos verticais (*1)
e horizontais (**2) na regi&do do combustivel, com o objetivo de obter os perfis
de algumas variaveis. E importante ressaltar que o escoamento de combustivel
acontece da direita para a esquerda, ou seja, do ponto 7 para o ponto 1.

Figura 5.11 - Posicao de onde foram tomadas as variaveis ao longo da jaqueta de refri-
geracao.
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*1 plano vertical; **2 plano horizontal.
Fonte: Producéo do autor.
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A Figura 5.12 mostra a evolucao dos residuos das equacdes calculadas pela
modelagem por CFD. Foi considerado a solugdo convergida quando o residuo
da equacio da entalpia (k) atingiu o patamar de 10-7 com aproximadamente
387 mil interacdes. Foram testados nesse mesmo caso considerando patamares
inferiores para o residuo da equacgao da entalpia, ou seja, valores abaixo de 1077,
com consequente aumento do numero de interagdes e tempo de processamento.
A partir desse limite de 107, a variacdo das temperaturas maximas sdo da ordem
de 1072 e, portanto, despreziveis.

Figura 5.12 - Evolucao dos residuos das variaveis para o modelo de turbuléncia k£ — ¢.
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Fonte: Producéao do autor.

E possivel observar que as demais variaveis (prgn, U, € k) se estabilizam em um
determinado patamar antes de 50 mil interacdes. Nao foi possivel considerar a
modelagem convergida devido haver grande variagdo dos campos de tempera-
tura se comparadas as modelagens com 50 e 387 mil interacdes.

As temperaturas do combustivel 7, parede interna do lado do liquido 7, e do
lado dos gases T3 estédo representadas na Figura 5.13. Esses valores foram ob-
tidos considerando 54 pontos distribuidos ao longo da jaqueta de refrigeracao,
no sentido longitudinal, nas posi¢cdes de acordo com a malha unifilar utilizada no
calculo semi-empirico do capitulo anterior (ver Figura 4.4). As medidas foram to-
madas nos mesmos pontos com o objetivo de facilitar a futura comparacéao entre
modelagem por CFD e célculo semi-empirico. No sentido transversal da jaqueta,
os pontos de medicoes estao localizados no respectivo centro da face da parede
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interna, no combustivel foram considerados no centro do canal.

Figura 5.13 - Temperaturas do combustivel, parede interna do lado dos gases e liquido,
utilizando o modelo de turbuléncia k — ¢.
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Fonte: Producao do autor.

E possivel observar que o perfil da distribuicdo é bem semelhante ao calculo
semi-empirico, porém num patamar inferior. O pico de temperatura na parede
interna da cdmara de combustéo do lado dos gases (73) acontece na garganta e
tem o valor de aproximadamente 650 K. Também é possivel observar a diferenca
de temperatura entre T3 e T, mostrando que esta acontecendo a refrigeracao, um
resultado coerente. O perfil de temperatura do combustivel € bem préximo ao ob-
tido no calculo semi-empirico e o maior valor de 7y ndo ultrapassa os 400 K. Esse
valor ndo provoca a vaporizagao do combustivel para a pressao de operacao da
jaqueta de refrigeragéao.
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Os perfis dos modulos das velocidades para varias posi¢cdes na jaqueta de re-
frigeragcdo nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11) estédo representadas
nas Figuras 5.14 e 5.15, respectivamente. Os valores foram normalizados pela
velocidade na entrada (U, = 1,6 m/s). Os perfis possuem as formas esperadas
para esse problema, ou seja, a distribuicdo de pontos da malha possibilitou isso.
Nas posi¢des 4, 5 e 6 é possivel observar um achatamento nos perfis de veloci-
dades devido as mudancgas de curvaturas do canal de refrigeragéo. O maior valor
da velocidade é observado no perfil da posicao 4, regido da garganta da camara
de combustdo onde a area da seccao transversal do canal € menor. O valor da
velocidade de entrada U, foi calculado pela seguinte equacgéo:

Ug= —L— (5.9)

onde 1y € a vazdo massica de combustivel, p; a densidade do combustivel e A,
a area da entrada do canal de refrigeragéao.

Figura 5.14 - Perfis dos médulos das velocidades adimensionalizadas (Uy,qg/Uo) para
varias posigdes no plano vertical, obtidos para o modelo de turbuléncia
k—e.
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Fonte: Produg&o do autor.
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Figura 5.15 - Perfis dos médulos das velocidades adimensionalizadas (U,qg/Uo) para
varias posi¢coes no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbuléncia
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Fonte: Produg&o do autor.

Os perfis da energia cinética turbulenta para varias posi¢des na jaqueta de refri-
geracao nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11), estdo representados
nas Figuras 5.16 e 5.17. Os valores foram normalizados pela energia cinética
turbulenta na entrada (k, = 0, 36 m?/s?), que foi estimada pela seguinte equacéo:

3
ko= (L Up)* (5.10)

T2

onde I; é a intensidade da turbuléncia. A dissipacao da turbuléncia por unidade
de massa e tempo ¢ deve ser especificado na modelagem por CFD como condi-
cao de contorno na entrada. Foi estimada pela seguinte equacéo:

0,75 7.1,
_Cu ko

_ 11
T 0,434, (5.11)

onde dj, € o diametro hidraulico da entrada do canal de refrigeragdo e C,, = 0,09
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uma constante de fechamento para o modelo de turbuléncia k — <.

Figura 5.16 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k¢) para varias
posicdes no plano vertical, obtidos para o modelo de turbuléncia k — ¢.
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Fonte: Producéao do autor.

E possivel observar nesses perfis os altos valores da energia cinética turbulenta
nas posic¢oes (3, 4 e 5) onde ocorrem as mudancgas de curvatura no canal de
refrigeracdo. Na posicéo 4 é observado o maior valor devido aos maiores valores
de velocidade.
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Figura 5.17 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k¢) para varias
posi¢cdes no plano horizontal, valores obtidos para o modelo de turbuléncia
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5.4.3 Avaliacao preliminar do modelo de turbuléncia © — w na simulacao
CFD

A malha utilizada nesta andlise estava com sua configuracdo mais estavel, en-
contrada na analise de sensibilidade de malha para modelo de turbuléncia k& — w.
A Figura 5.18 mostra a evolucao dos residuos das equacdes calculadas pela
modelagem por CFD. Foi considerado a solugdo convergida quando o residuo
da equacéo da entalpia (h) atingiu o patamar de 10" com aproximadamente 323
mil interacées. O mesmo teste realizado para a modelagem do tépico anterior
foi realizado para o modelo de turbuléncia k — w. Foram testados nesse mesmo
caso considerando patamares inferiores para o residuo da equagao da entalpia,
ou seja, valores abaixo de 10~7, com consequente aumento do nimero de inte-
ragOes e tempo de processamento. A partir desse limite de 107, a variagéo das
temperaturas maximas sdo da ordem de 102 e, portanto, despreziveis.

Figura 5.18 - Evolucao dos residuos das variaveis para o modelo de turbuléncia k& — w.

100 I I

101
102
103
1074 |
107
10—6 i
107 fheres
108
10°°
10-10
10-11
10-12
10—13 | | | | | | | | | |
0 30 60 90 120 150 180 210 240 270 300 330

Numero de interacées .103

Residuo

Fonte: Produg&o do autor.

E possivel observar que as demais variaveis (p,4,, U, € k) se estabilizam em um
determinado patamar antes de 60 mil interacdes. Nao foi possivel considerar a
modelagem convergida devido haver grande variacdo dos campos de tempera-
tura se comparadas as modelagens com 60 e 323 mil interacdes.

As temperaturas do combustivel T}, parede interna do lado do liquido 7); e do
lado dos gases T3 estdo representadas na Figura 5.19. As mesmas posi¢coes
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utilizadas no tépico anterior foram utilizadas aqui para se obter esses valores
com o objetivo de facilitar a futura comparagéo entre modelagens por CFD para
ambos modelos de turbuléncia e calculo semi-empirico.

Figura 5.19 - Temperaturas do combustivel, parede interna do lado dos gases e liquido,
utilizando o modelo de turbuléncia k — w.
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Fonte: Produg&o do autor.

E possivel observar que o perfil da distribuicdo é bem semelhante ao célculo
semi-empirico e modelagem por CFD para modelo de turbuléncia k£ — ¢, porém
num patamar superior. O pico de temperatura na parede interna da camara de
combustao do lado dos gases (73) acontece na garganta e tem o valor de apro-
ximadamente 850 K, 200 K acima do modelo de turbuléncia k — . Também é
possivel observar a diferenca de temperatura entre 75 e T, mostrando que esta
acontecendo a refrigeragdo, um resultado coerente. O perfil de temperatura do
combustivel € bem préximo ao obtido no calculo semi-empirico e o maior valor
de Ty ndo ultrapassa os 400 K. Esse valor ndo provoca a vaporizagdo do com-
bustivel para a pressao de operacao da jaqueta de refrigeracao.

Os perfis dos mddulos das velocidades para vérias posicdes na jaqueta de re-
frigeracdo nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11) estao representadas
nas Figuras 5.20 e 5.21, respectivamente. Os valores foram normalizados pela
velocidade na entrada (U, = 1,6 m/s). Os perfis possuem as formas esperadas
para esse problema, ou seja, a distribuicdo de pontos da malha possibilitou isso.
Nas posicdes 4, 5 e 6 é possivel observar um achatamento nos perfis de veloci-
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dades devido as mudancas de curvaturas do canal de refrigeragdo. O maior valor
da velocidade é observado no perfil da posicao 4, regido da garganta da camara
de combustao onde a area da secc¢ao transversal do canal é menor.

Figura 5.20 - Perfis dos médulos das velocidades adimensionalizadas (Uy,qg/Uo) para
varias posicées no plano vertical, obtidos para o modelo de turbuléncia
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Fonte: Produgéo do autor.
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Figura 5.21 - Perfis dos médulos das velocidades adimensionalizadas (Uyqg/Uo) para
varias posi¢coes no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbuléncia
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Os perfis da energia cinética turbulenta para varias posi¢des na jaqueta de refri-
geracao nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11), estdo representados
nas Figuras 5.22 e 5.23. Os valores foram normalizados pela energia cinética
turbulenta na entrada (ky, = 0, 36 m?/s®). A taxa dissipacéo turbulenta w deve ser
especificado na modelagem por CFD como condigdo de contorno na entrada.
Foi estimada pela seguinte equagao:

]{30’5

W= dh 5* 0,25

(5.12)

onde * = 0,09 é uma constante de fechamento para o modelo de turbuléncia

k—w.
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Figura 5.22 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k¢) para varias
posi¢cdes no plano vertical, obtidos para o modelo de turbuléncia k£ — w.
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E possivel observar nesses perfis os altos valores da energia cinética turbulenta
nas posic¢oes (3, 4 e 5) onde ocorrem as mudancgas de curvatura no canal de
refrigeracdo. Na posicéo 4 é observado o maior valor devido aos maiores valores
de velocidade.

71



Figura 5.23 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k¢) para varias
posi¢cdes no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbuléncia k — w.
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5.4.4 Comparacao entre simulacdes CFD e calculo semi-empirico

A comparacgao entre os resultados das modelagens por CFD quando os modelos
de turbuléncia k — ¢ e k — w foram realizadas através do célculo do RMS da
discrepancia entre os resultados (Equacao 5.13). Os resultados do calculo semi-
empirico foram utilizados como referéncia.

I (20 — )
RMS:JZ“ “’? 72i) (5.13)

Onde z,; e z,; s80 os valores a serem comparados. Para esta andlise foram
considerados pontos distribuidos ao longo da jaqueta de refrigeracao na mesma
posicao da malha unifilar do calculo semi-empirico (ver Figura 4.4). A Tabela 5.7
apresenta um quadro resumo:
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Tabela 5.7 - RMS para modelos de turbuléncia k —c € k — w.

Caso| RMST, | RMST, | RMST; | RMSp,. | RMSU

k—¢ 757,50 665, 68 21,79 812,25 21,67
kE—w 177,53 231, 56 28,18 156, 27 17,95

Fonte: Producéo do autor.

A temperatura da parede interna do lado dos gases 73 para a modelagem por
CFD com ambos modelos de turbuléncia e calculo semi-empirico estao repre-
sentados na Figura 5.24. Comparando os resultados do célculo semi-empirico
com o modelo de turbuléncia k — ¢ 0 RMS da discrepancia é de 757,50 K e com
o modelo & —w o resultado é de 177,53 K. E possivel observar que os valores de
temperatura para modelo de turbuléncia & — w s@o bem proximos aos do célculo
semi-empirico, com excecao da regido cilindrica da camara de combustao onde
0s valores sao maiores.

Figura 5.24 - Comparacao entre temperaturas da parede interna do lado dos gases T5.
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Fonte: Producao do autor.

A temperatura da parede interna do lado do liquido T, para a modelagem por
CFD com ambos modelos de turbuléncia e célculo semi-empirico estdo represen-
tados na Figura 5.25. Comparando os resultados para o calculo semi-empirico
com o modelo de turbuléncia k —s 0 RMS da discrepancia é de 665,68 K e com 0
modelo k£ — w o resultado é de 231,56 K. Os valores de temperatura para modelo
de turbuléncia k — w sdo superiores se comparados ao calculo semi-empirico.
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Figura 5.25 - Comparacéao entre temperaturas da parede interna do lado do liquido T}.
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Fonte: Producéo do autor.

A temperatura do combustivel Ty para a modelagem por CFD para ambos mode-
los de turbuléncia e célculo semi-empirico estao representados na Figura 5.26.
Comparando os resultados para o calculo semi-empirico com o modelo de tur-
buléncia £ — ¢ 0 RMS da discrepancia é de 21,79 K e com 0 modelo k£ — w 0
resultado é de 28,18 K. Ha uma grande semelhanca nos trés resultados.

Figura 5.26 - Comparag&o entre temperaturas do combustivel T'.
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O mdédulo das velocidades para a modelagem por CFD para ambos modelos de
turbuléncia e célculo semi-empirico estao representados na Figura 5.27. Compa-
rando os resultados para o calculo semi-empirico com o modelo de turbuléncia
k —e o RMS da discrepéancia é de 21,67 m/s e com o modelo k£ — w o resultado é
de 17,95 m/s. As diferengas encontradas séo justificadas devido a consideragéo
da turbuléncia para a modelagem numérica.

Figura 5.27 - Comparacao entre médulos das velocidades para calculo semi-empirico e
modelagem por CFD.
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Fonte: Produg&o do autor.

A presséo total para a modelagem por CFD para ambos modelos de turbuléncia
e calculo semi-empirico estdo representados na Figura 5.28. Comparando os
resultados para o calculo semi-empirico com o modelo de turbuléncia & — ¢ o
RMS da discrepancia € de 812,25 kPa e com 0 modelo £ — w o resultado é de
156, 27 kPa. E possivel observar a proximidade entre as solucdes para o modelo
de turbuléncia k& — w e calculo semi-empirico. Na modelagem por CFD a pressao
estatica na saida da jaqueta de refrigeragéo foi considerada 0 e a curva obtida
na préxima figura mostra a perda de carga do canal de refrigeragdo. A presséo
total € a soma entre a pressao estéatica e dindmica (ver Equacao 4.41).
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Figura 5.28 - Comparacéao entre perdas de carga para célculo semi-empirico e modela-
gem por CFD.
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Fonte: Producéao do autor.

5.4.5 Conclusées das simulacdes preliminares por CFD

O modelo de turbuléncia k — ¢ provou ser menos preciso quando comparado ao
calculo semi-empirico, com um custo computacional muito alto e instabilidade na
solucao para baixos valores de intensidade turbulenta na entrada da jaqueta de
refrigeragdo. O modelo de turbuléncia k — w apresentou menor custo computaci-
onal e maior robustez para valores de intensidade turbulenta baixos na entrada
da jaqueta de refrigeracao.

E esperado que a modelagem por CFD utilizando o modelo de turbuléncia & — w
seja mais préximo dos resultados experimentais devido ao tratamento das equa-
cbes para escoamento proximo as paredes. Os resultados para k — w podem ser
utilizados para ajustar o calculo semi-empirico mas isso requer uma verificagdo
com resultados experimentais. Devido a robustez e menor tempo computacional
o modelo de turbuléncia k — w sera utilizado nas modelagens por CFD do ciclo
de otimizacao.
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6 ANALISE ESTRUTURAL

A metodologia e equacionamento apresentados neste capitulo sdo baseados
na bibliografia Gakhun et al. (1989). As condi¢cdes de carregamento em uma
camara de combustdo estao relacionadas a condicao de operacdo do MFPL.
Essas condi¢cbes podem ser:

motor em teste hidrostatico;

em operagao continua;

em processo de acionamento;

em processo de desligamento.

No teste hidrostatico a camara de combustédo é vedada no inicio da regiao diver-
gente e preenchida com liquido sobre presséo. A jaqueta de refrigeragéo tam-
bém é pressurizada, ou seja, a parede interna nao sofre diferenca de pressao.
E realizado com carregamento mecanico estatico e caracterizado pela auséncia
de aquecimento. A pressao de teste hidrostatico € determinada pela soma das
pressdes de operacdo da camara de combustido, perda de carga na jaqueta de
refrigeracdo e injetores, multiplicado por um fator maior que 1. O principal ob-
jetivo do teste € realizar o controle de qualidade dos processos de usinagem e
soldagem da cadmara de combustéao.

Durante o acionamento do motor, a jaqueta de refrigeracao é submetida a um di-
ferencial maximo de pressao devido a auséncia de pressao no interior da cadmara
de combustdo. Com o inicio da combustdo acontece o incremento da tempera-
tura e pressao no seu interior, até atingir a pressao de operagao. O processo de
desligamento é caracterizado pela diminuicdo de pressao na jaqueta de refrige-
racdo e camara de combustdo ambos em alta temperatura. Nessas analises a
estrutura da cAmara esta sujeita a carregamentos mecanicos dinamicos. Essas
condicdes podem ser as mais criticas na analise estrutural, devido a diferenca
de pressao entre a jaqueta de refrigeracao e interior da cdmara de combustao.

A operacao continua é caracterizada pela combinacdo da pressao interna da
camara de combustao, pressao na jaqueta de refrigeracao e altas temperaturas.
A variagdo das pressdes e temperaturas ao longo da jaqueta devem ser levadas
em consideracao, principalmente nas regides da garganta onde o excesso de
temperatura reduz drasticamente a resisténcia dos materiais.

O esquema de célculo estrutural da camara de combustao pode ser dividido em:
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a) Andlise de resisténcia das paredes interna e externa, canais de refrige-
racao (parede interna e aletas) e dos anéis de reforgo.

b) Resisténcia do cabecote de injecdo, composto por bloco de injetores e
cabecote externo.

c) Resisténcia dos demais itens estruturais tais como coletores, suporte
de fixacao e tubulagdes.

A camara de combustao deve resistir a todas as condi¢goes de operagao e todas
analises devem ser consideradas em uma aplicacao real. Neste trabalho foi con-
siderada somente a andlise descrita pelo item ( a ), concentrada na analise das
tensdes nas paredes interna e externa em pontos onde as solicitagdes sao mais
criticas e 0 motor estar em operagéo continua. Foi definida essa analise devido
ser mais rigorosa se comparada a analise de pressao nos canais de refrigeracao.
Como a geometria adotada tem espessura de parede constante ao longo de toda
a camara de combustéo, a analise com anéis de reforco ndo se aplica.

6.1 Analise estrutural nas paredes da camara de combustao

Segundo Gakhun et al. (1989) este método foi desenvolvido por Feodosiev
(1963). A capacidade de carga de uma camara de combustdo é estimada uti-
lizando o valor da pressao limite dos gases no seu interior (p;;,,). Para encon-
trar essa pressao limite € determinado uma funcao que relaciona a pressao dos
gases na camara de combustdo (p) em funcdo da deformacao circunferencial
definida por:

€ = — (6.1)

onde r é o raio da sec¢ao a ser calculada e Ar é o incremento no raio devido aos
carregamentos.

O objetivo de determinar a pressao limite é fazer com que a camara de combus-
tao trabalhe na regido de tensdes admissiveis. Caso a presséo limite sofra um
pequeno incremento no seu valor, ocorre uma grande aumento na deformacéao
ocasionando a ruptura da parede.

Para simplificar o equacionamento, algumas hipéteses serdo consideradas:

a) As paredes sdo consideradas cascas cilindricas (as espessuras sao
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bem menores se comparadas ao raio do cilindro).

As deformagdes elasticas e plasticas das cascas tem o comportamento
idéntico na tragdo e compressao.

As conexdes sao rigidas na direcao radial e desprezadas no sentido
longitudinal.

As restricdes nas bordas ndo sdo levadas em consideragao (casca infi-
nitamente longa).

A pressao da camara p. é distribuida por igual ao longo da circunferén-
cia da casca cilindrica.

O campo de temperatura & axissimétrico e as temperaturas sao defini-
das como uma média entre a temperatura da face interna e externa das
paredes.

De acordo com a hipétese ( f) a temperatura média da parede interna ¢’ (ver Fi-
gura 4.1) pode ser calculada pela Equacéo 6.2 e a temperatura média da parede
externa t” pela Equacéao 6.3. As variaveis estdo definidas nas Figuras 6.1 e 6.2.

poBatds 6.2)
2
ﬂ:ﬂg%. 6.3)

Figura 6.1 - Variaveis para calculo estrutural.

E1, o', t' E3, a",t"

T

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).
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Figura 6.2 - Variaveis para calculo estrutural.

E3 E1

U"x E3

o"yE3 O'yE1 a'yE1 o"yE3

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).

Figura 6.3 - Estado de tensdo para um elemento de area das paredes da camara de
combust&o.

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).

Para encontrar a fungéo p = f(e,.) e construir a curva correspondente, as seguin-
tes equacdes devem ser resolvidas.

a) As equacdes de equilibrio para um elemento de casca na direcao trans-
versal e longitudinal expressas em funcdo das tensbes e espessuras
(ver Figura 6.3) sao dadas por:

U;El - O-lyIEQ =pr, (6.4)

0, B\ + 0, By = kpapr (6.5)

onde k¢, € um coeficiente de forga axial que relaciona a forga no sentido
axial com a forga no sentido longitudinal. Esse valor € determinado em
funcao da localizacdo do suporte de fixacdo da camara de combustéo.
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Caso esteja localizado na garganta, seu valor é ks, = 0,5. Na regido
cilindrica pode ser calculado pela Equacgéo 6.6. Os valores de E; e E»
sd0 as espessuras das paredes interna e externa, respectivamente.

E

ko =0,5— ——
f 21 13 P,

(6.6)

onde E é o empuxo do MFPL.

b) As equacgbes da deformacédo total, deformacédo devido a pressao so-
mada a dilatacio térmica sao:

/ /

€ = €n+ 't ; (6.7)

" i

1"
€y = €, T T

’ / 1
€y = € Tl ;

" 1" Zand

€p =€, T T

! 1"
€xn = €xn = €an

/ "

€yn = €yn = Eyn ;

onde o’ e o séo os coeficientes de dilatacdo térmica da parede interna
e externa respectivamente.

c) As equaglbes das tensbes em funcao das deformagdes da teoria da
elasticidade séo:

S0~

(6; +0,5 6;) ; (6.8)

RS

— (e;+0,5e;> :

—; (e;-I—O,Se;) :

8
Wk Lk Wi Wl
@)

L (6;+0,56;> :

~
N

M
<.

onde ¢; é a deformacao composta calculada por:
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€ €+ €+ ey (6.9)

2

= 7 \/
Os valores das tensdes o; sdo determinados em funcao da deforma-
céo o; = f(¢;). Essa € uma propriedade caracteristica do material e
da temperatura de operagéo. As propriedades dos materiais considera-
dos na construcdo das paredes da camara de combustao e as curvas
utilizadas neste trabalho, estao representadas no Apéndice C para os
materiais cobre-cromo-zircOnio na parede interna e aco inox na parede
externa.

O sistema de equagdes descrito acima tem um numero de variaveis maior que
0 numero de equacoes e a solucao direta se torna impossivel. Feodosiev (1963)
prop6s um método de solugao por tentativa e erro e sera descrito no proximo
topico.

6.1.1 Procedimento de calculo

A ideia do método por tentativa e erro para determinar cada ponto do diagrama
p = f(er) € adotar um valor para a deformacgo total ¢,,, e escolher valores de ¢,
que satisfagam as Equacdes 6.4 e 6.5.

O seguinte procedimento é adotado:
a) Adotar um valor para ¢, de acordo com o intervalo do eixo das absci-
sas.
b) Com o valor de ¢,,, estimar um valor para e, = 0,5---0,7 €,.
c) Os valores de ¢, ¢, ¢, €, s@o calculados utilizando as Egs. 6.7.

d) Os valores para as tensdes das paredes o,' € 0;” sdo determinadas
em funcéo das deformacdes ¢, e ¢, , temperaturas ¢t e ¢, através dos
diagramas tensdo deformacéo para cada material das paredes.

e) Astensbes o,’, 0,”, 0,/ e 0,” s&o determinadas pelas Equagéo 6.8.
f) A partir das Equacdes 6.4 e Equacao 6.5, pode-se obter a seguinte
equacao e verificar se a igualdade é satisfeita:
o b +a b =k (o, b + o, h") . (6.10)

82



Caso seja verificada, a pressao pode ser calculada pela Equacao 6.11,
tal que:

/ " 1

v (6.11)

Caso nao seja verificada, é necessario retornar ao passo ( b ) e estimar

um novo valor para ¢,,, até que a igualdade seja verificada e possibilite
determinar um ponto na curva.

Ao repetir esse procedimento é possivel determinar a fungao p = f(e,) e tragar
o0 seu gréfico. A Figura 6.4 apresenta o gréfico tipico dessa funcdo. E possivel
observar que os pontos A, B, C e D estao localizados nos pontos de inflexao.
Através desses pontos a curva € dividida em quatro regides. Nas regides | e
[ll, uma pequena variagdo na deformagéo ¢, ocasiona uma grande variagéo
na pressao. Nas regides Il e IV, acontece o contrario, uma larga variacao na
deformacgéao ocasiona um pequeno incremento na pressao.

Figura 6.4 - Diagrama tipico de pressédo em funcdo da deformacgdo para parede com-
posta.

Pressao

Deformacdo €y,
Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).
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Considere as seguintes razdes para o comportamento estrutural das paredes:

A regido | é caracterizada por pequenos valores de pressao e, portanto, os carre-
gamentos sao caracterizados por solicitagdes principalmente devido a variacao
de temperatura e dilatacao térmica. A parede interna, por ser mais aquecida,
€ comprimida enquanto a parede externa é tracionada, porém as tensdes nao
excedem o ponto de escoamento oy ,. O projeto tem grande resisténcia nessa
regiao do diagrama. A curva tem grande angulo de inclinacdo com relacéo ao
eixXo .

Na regido Il a pressdo é maior que na regido |. Devido a acdo da pressao e
estresse térmico, a tensao nas paredes comeca a ser maior que a tensao de
escoamento. Na parede interna, a tensdo de compressao devido a temperatura
ainda excede a tensao devido a pressao interna da camara. A parede interna cria
uma forca adicional na parede externa. Essa regido Il € caracterizada por uma
baixa resisténcia da estrutura e a curva tem pequeno angulo de inclinagdo com
relacao ao eixo .

A regiao lll é caracterizada pelo aumento da pressao, a tensao devido a pressao
na parede interna comega a ser maior que o estresse térmico. A parede interna
comeca a trabalhar como um elemento que recebe parte da for¢a devido a pres-
sao. A resisténcia da estrutura para cargas aplicadas aumenta. Nessa regiao a
tensdo da parede interna ndo excede a tensédo de escoamento o . Este é outro
fator que assegura a alta resisténcia da estrutura para a aplicacdo de carga.

Na regiao IV a tensédo na parede interna comeca a exceder a tensao de escoa-
mento em fungdo do aumento de pressao. A tenséo na parede externa excede a
tensao de escoamento e portanto a resisténcia da estrutura comeca a falhar, isto
€, a tensao de ruptura é alcancada.

A pressao limite p;;,, € obtida em func¢ao das inclinagdes das curvas, no ponto D
é definido seu valor maximo. Para encontrar esse valor utiliza-se a Equagéo 6.12
a partir do valor de a; obtido da inclinagao da curva na regiao lll:

tan (ag) = 0,5 tan (aq) . (6.12)
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O fator de seguranca fs € determinado por:

f, = Pim (6.13)
Dc

Essa equacao relaciona a pressao limite obtida através do diagrama com a pres-
sdo da camara naquela seccgao. Seu valor deve ficar entre f, = 1,2---1,5 para
gue se obtenha um projeto confidvel e bem dimensionado.

6.2 Resultados preliminares da analise estrutural

A partir de dados obtidos diretamente da geometria, da modelagem por CFD e
diagramas de tensdo deformacdo dos materiais, foi possivel realizar o calculo
estrutural com o auxilio de um programa escrito em Python. Foi obtida a curva
p = f(e,n) © esta representada na Figura 6.5.

Figura 6.5 - Pressdo em funcao da deformacédo para parede composta, calculado para
caso padréo.

16
14 - .
12 - =

Presséo [MPa]
o N BB o
T ! I
H“""-\.._‘__’_
| | I

-6 | | | | | | I I
0O 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

€ (deformacéo [%0])
Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).

Foi considerado o caso padrao para esta andlise, conforme utilizado no calculo
semi-empirico (Capitulo 4) e modelagem CFD (Capitulo 5). Foi considerada a
secgao no centro da regido cilindrica, local onde as solicitagdes sdo mais criticas.
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O fator de seguranca obtido foi de f, = 1,22, para pressao de camara de p. =
6 M Pa e pressao limite py;,,, = 7,33 M Pa.

6.3 Conclusao da analise estrutural

Essa analise estrutural, apesar de simplificada, possibilita restringir os dominios
das variaveis que se tem o objetivo de otimizar. Neste trabalho a condicao es-
trutural € meramente restritiva, o objetivo € obter solugbes que sejam viaveis do
ponto de vista estrutural. Caso o f, da solugdo encontrada no algoritmo de oti-
mizacao seja menor que 1, ndo sera considerado como um caso viavel. Para o
caso padrao o f, esta dentro do admissivel.
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7 OTIMIZACAO

Este capitulo apresenta a metodologia para obter a configuragdo étima da ja-
queta de refrigeragdo. Para um melhor entendimento alguns termos bastante
utilizados serao definidos nos seguintes paragrafos.

As variaveis de projeto sdo os valores que definem as dimensdes da jaqueta de
refrigeragao, precisam ser informados para que o ciclo de otimizagdo monte o
caso e execute a modelagem por CFD. As variaveis de projeto sdo: espessura
da parede interna (F,), altura da aleta (E-), espessura da parede externa (Es),
meia espessura da aleta (E,) e quantidade de aletas (n,). As variaveis de saida
sao os valores que serao calculados pela modelagem por CFD, célculo estrutural
e metamodelos. Elas sdo: perda de pressao total (p4.,), temperatura da parede
interna no lado dos gases na garganta da cadmara de combustéo (73,) e massa
da camara de combustao (m). As variaveis de saida que serao utilizadas como
critérios restritivos sdo: temperatura do combustivel na saida (7y;) e fator de
seguranca estrutural (f,). Os critérios restritivos estabelecem se o caso é viavel
ou nao, dependendo dos valores dessas variaveis.

O espaco de projeto € definido pela combinagao dos possiveis valores das va-
riveis de projeto: Ey, E,, E3, n, € E,. O caso padrao foi o utilizado no calculo
semi-empirico e modelagem CFD, definido anteriormente na Figura 5.1. O caso
base é um conjunto de arquivos e diretorios que possibilitam gerar a partir das
variaveis de projeto a malha, modelagem por CFD e calculo estrutural.

As funcdes objetivo (FOB) sao aquelas a serem otimizadas (minimizadas) e pos-
sibilitam calcular as variaveis de saida a partir das de projeto. Sao definidas nas
seguintes equacdes:

T3g - fl(Ela E27 Eaa na) ; (71)
Pdrop = f2(E27 Eaa na) ; (72)
m = f3(E1a E27 E37 Ea7 na) . (73)
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As restricoes sao fungdes que calculam as variaveis de saida utilizadas como
critérios restritivos. S&o definidas por:

Tfs = f4(E17 E27 an na) ; (74)

fS - f5(E17 E27 E?)u Ea7 na) . (75)

As FOB 1, 2 e Equacéo 7.3 serao calculadas pela modelagem CFD, enquanto a
FOB 3 durante a geragao da malha e a Equacéo 7.5 pelo célculo estrutural (que
depende dos valores das temperaturas obtidas no resultado da modelagem por
CFD). E possivel observar que nem todas as variaveis de projeto sdo utilizadas,
dependendo da funcado. O préximo topico apresenta a estratégia utilizada neste
trabalho para determinar a configuracao 6tima da camara de combustao.

7.1 Estratégia

A estratégia usada neste trabalho consiste em definir um intervalo para os valores
das variaveis de projeto e um valor de interagao transformando-as de continuas
para discretas. Isso permite limitar a quantidade de casos a serem modelados por
CFD e consequentemente reduzir o tempo de processamento da otimiza¢ao. Na
Tabela 7.1 estdo apresentados os valores para as variaveis de projeto ja na sua
forma discreta. Todas as combinacdes das variaveis de projeto forma o espaco
de projeto. O numero de combinagdes (quantidade de casos) é calculado por:

ne=3-3-2-8-1=144 (7.6)

E possivel observar na Tabela 7.1 que o valor da variavel de projeto E, foi fixada
em 0,5 mm. Foi feita essa consideragédo com o objetivo de reduzir 0 espacgo de
projeto.
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Tabela 7.1 - Definicao das variaveis de projeto.

Variavel de Valor Valor Quantidade
. . L Passo
projeto minimo maximo de valores
E, 2,0 mm 3,0 mm 0,5 mm 3
E, 3,0 mm 5,0 mm 1,0 mm 3
E, 2,0 mm 2,5 mm 0,5 mm 2
Ny 70 140 10 8
E, 0,5 mm 0,5 mm 0 1

Fonte: Producao do autor.

A média de tempo para cada rodada da modelagem por CFD é de aproxima-
damente 64 h, o que serd mostrado mais adiante. Considerando 744 casos, ro-
dando 4 simultaneamente (devido a analise de escalabilidade apresentada no
proximo tépico), o tempo estimado sera de aproximadamente 96 dias. Devido ao
alto tempo de processamento para todo o espacgo de projeto, alguns casos séao
escolhido com determinados critérios e outros sdo aproximados por funcdes po-
linomiais (metamodelos). Apds os casos escolhidos serem rodados e definidas
todas as variaveis de saida através dos metamodelos, utiliza-se uma técnica para
analisar quais casos minimizam as FOB e serao considerados os casos 6timos.

7.2 Analise de escalabilidade do cluster

A modelagem por CFD deste trabalho foi rodada utilizando um cluster com 12
nds, 16 cores Intel Xeon de 2,6 GHz e meméria de 64 Gb por né, um total de 192
cores. A andlise de escalabilidade foi realizada com o objetivo de definir qual € a
guantidade de processadores étima para rodar um caso.

Foram rodados os casos até 30.000 interacdes, variando a quantidade de nds
do cluster de 1 até 12 e medindo o tempo de execucgao. Isso possibilitou ob-
ter a curva A da Figura 7.1. E possivel observar que tempo tende a estabilizar,
mesmo aumentando a quantidade de nés para rodar um caso. Isso acontece de-
vido ao aumento da quantidade de particionamentos dos dominios e do trafego
de informagdes entre os processadores.

Na Figura 7.1 uma segunda curva (B) foi plotada levando em consideragao que
mais de um caso poderia ser rodado ao mesmo tempo, utilizando as quantidades
de 1, 2, 3, 4, 6 n6s para cada caso. Utilizando 6 nds por caso é possivel rodar
2 casos simultaneamente (o Cluster tem 12 nds), ou seja, o tempo obtido na
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curva A é reduzido pela metade. Utilizando 4 nds por caso € possivel rodar 3
casos simultaneamente, ou seja, o tempo obtido na curva A € dividido por 3
e assim sucessivamente. Utilizando 7 nd por caso € possivel rodar 12 casos
simultaneamente, ou seja, o tempo obtido na curva A é dividido por 72.

Figura 7.1 - Escalabilidade do cluster em fungdo do nimero de nés e processadores.

Quantidade de nos

i1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

5,0 i I I I I I | | T T 0,5
a5 L Tempo total ©O curva B
| | Tempo por rodada X 0.4
' e
5
g 03 8
° =
o 5}
<3 o
E 0,2 5
Z 5
(3]
01 ©
0

16 32 48 64 80 96 112 128 144 160 176 192

Quantidade de processadores

Fonte: Produgéo do autor.

O ponto étimo foi encontrado na curva B onde minimiza o tempo de execugéo.
A partir da andlise de escalabilidade foi concluido que a melhor configuragéo é
rodar os casos utilizando 3 n6s e consequentemente 48 processadores por caso,
possibilitando rodar 4 casos simultaneamente.

7.3 Escolhas das variaveis de projeto

As escolhas das variaveis de projeto devem ser realizadas com o objetivo de es-
tabelecer uma funcao matematica de baixo custo computacional. Essas funcdes

devem calcular as varidveis de saida sem a necessidade de rodar a modelagem
por CFD.

Ao transformar as variaveis de projeto para a forma discreta e ao fixar o valor da
variavel de projeto (E,), conforme mencionado no tépico anterior, foi possivel ob-
ter uma boa reducao no espaco de projeto. Também possibilitou excluir a variavel
E, de todas as FOB e restricdes (Equagdes 7.1,7.2,7.3, 7.4 e 7.5).
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Uma lista de casos foi montada fazendo a combinacéo das variaveis de projeto,
obtendo um total de 744 combinagdes (ver Equacédo 7.6) e esta representada
na Tabela 7.2. Observar que a tabela ndo esta completa, alguns casos para o
intervalo da variavel de projeto (n, € [80; 130]) ndo estao representados, com o
objetivo de reduzir a tabela.

Tabela 7.2 - Lista de casos.

Caso Ey Es Es Ng
1 2,0 3,0 2,0 70
8 2,0 3,0 2,0 140
9 2,0 3,0 2,5 70
16 2,0 3,0 2,5 140
17 2,0 4,0 2,0 70
24 2,0 4,0 2,0 140
25 2,0 4,0 2,5 70
32 2,0 4,0 2,5 140
33 2,0 5,0 2,0 70
40 2,0 5,0 2,0 140
41 2,0 5,0 2,5 70
48 2,0 5,0 2,5 140
49 2,5 3,0 2,0 70
56 2,5 3,0 2,0 140
Y 2,5 3,0 2,5 70
64 2,5 3,0 2,5 140
65 2,5 4,0 2,0 70
72 2,5 4,0 2,0 140
73 2,5 4,0 2,5 70
80 2,5 4,0 2,5 140
81 2,5 9,0 2,0 70
88 2,5 95,0 2,0 140
89 2,5 5,0 2,5 70
96 2,5 9,0 2,5 140
97 3,0 3,0 2,0 70
104 3,0 3,0 2,0 140
105 3,0 3,0 2,5 70
112 3,0 3,0 2,5 140

(Continua)
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Tabela 7.2 - Continuagao

Caso Eq E, E; Ng
113 3,0 4,0 2,0 70
120 3,0 4,0 2,0 140
121 3,0 4,0 2,5 70
128 3,0 4.0 2,5 140
129 3,0 5,0 2,0 70
136 3,0 9,0 2,0 140
137 3,0 5,0 2.5 70
144 3,0 5,0 2,5 140

Fonte: Producgéo do autor.

Foi possivel estabelecer determinados critérios que ajudaram a escolher quais
combinagdes para variaveis de projeto sdo fundamentais para a definicdo das
variaveis de saida através dos metamodelos:

a)

Fazendo a analise a partir da FOB 1 (Equacao 7.1) e (Equacao 7.4),
conclui-se que a espessura da parede externa (F3) ndo influéncia os
valores das temperaturas da parede interna (73) e temperatura do com-
bustivel (7).

A partir da FOB 2 (Equagéo 7.2) somente a altura do canal de refrigera-
cao (FE») e a quantidade de aletas (n,) influenciam a perda de pressao

(pdrop) .

A FOB 3 (Equagéao 7.3) que determina o valor da massa da camara de
combustao pode ser obtida para todo o espaco de projeto de uma ma-
neira relativamente rapida. Basta rodar o script que gera a geometria,
uma funcéao interna do Salome exporta o valor da massa (conforme ex-
posto no Capitulo 5). Isso foi realizado para as 744 combinacdes das
variaveis de projeto determinando as massas das camaras de combus-
tao para todo o espaco de projeto.

A Equagéao 7.5 que determina o valor do fator de seguranca, s6 pode
ser calculada ap6és o resultado da modelagem por CFD, pois depende
dos valores das temperaturas das paredes.

Baseado nos critérios a) e b), entre os casos dos intervalos [1; 16], [17; 32], [33; 48],
[49; 64], [65; 80], [81;96], [97;112], [113;128] e [129;144] (ver Tabela 7.2) s6 terdo
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variacdo nos valores das variaveis de saida 75, pa.., € 1, para diferentes quan-
tidades de aletas (n,). Foram escolhidos os casos das extremidades para cada
intervalo e um ou dois casos centrais ao intervalo, que estdo listados na Ta-
bela 7.3. Isso possibilitou plotar e analisar os resultados das variaveis de saida e
serao expostos no préximo tépico.

Tabela 7.3 - Variaveis de projeto escolhidas.

Caso Ey Es Es Ng
1 2,0 3,0 2,0 70
2 2,0 3,0 2,0 80
11 2,0 3,0 2,5 90
16 2,0 3,0 2,5 140
17 2,0 4,0 2,0 70
29 2,0 4,0 2,5 110
32 2,0 4,0 2,5 140
33 2,0 5,0 2,0 70
38 2,0 5,0 2,0 120
48 2,0 5,0 2,5 140
49 2,5 3,0 2,0 70
52 2,5 3,0 2,0 100
64 2,5 3,0 2,5 140
65 2,5 4,0 2,0 70
68 2,5 4,0 2,0 100
80 2,5 4,0 2,5 140
81 2,5 5,0 2,0 70
84 2,5 5,0 2,0 100
96 2,5 5,0 2,5 140
97 3,0 3,0 2,0 70
100 3,0 3,0 2,0 100
112 3,0 3,0 2,5 140
113 3,0 4,0 2,0 70
116 3,0 4,0 2,0 100
128 3,0 4,0 2,5 140
129 3,0 5,0 2,0 70
140 3,0 5,0 2,5 100

(Continua)
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Tabela 7.3 - Continuacao

Caso E, Es Es Ng
144 3,0 5,0 2.5 140

Fonte: Producéo do autor.

Para esses 28 casos escolhidos, o tempo de processamento € de aproxima-
damente 19 dias. A escolha das variaveis demostrou ser um passo muito im-
portante, possibilitou uma reducéo substancial no tempo de processamento da
otimizacao.

7.4 Metamodelos

Metamodelos s&o fungbes matematicas de baixo custo computacional que mo-
delam o resultado uma simulagao de alto custo computacional. Neste trabalho foi
necessario definir metamodelos obtidos a partir da lista de variaveis de projeto
escolhidas (ver Tabela 7.3), com o objetivo de determinar todos os valores das
variaveis de saida para todo o espaco de projeto.

Como base para os metamodelos foi utilizada a fungdo quadratica representada
pela Equacao 7.7. A varidvel de saida a ser calculada esta em fungdo do numero
de aletas (n,). Os coeficientes a4, a, € a3 foram definidos utilizando o método dos
minimos quadrados (MMQ) através dos resultados obtidos da modelagem por
CFD.

f(ny) =arn?+ayn,+as. (7.7)

Nos préximos tépicos estdo definidas quais as consideragdes e metodologias
foram utilizadas para definir os metamodelos que calculam as variaveis de saida,
temperatura da parede interna (73,), perda de pressao (pa-.,) € temperatura do
combustivel (T;).

7.4.1 Metamodelo para temperatura da parede interna (75,)

Para cada um dos intervalos dos casos [1; 48], [49;96], [97; 144] (ver Tabela 7.2),
as variaveis de projeto que sofrem alteracao sao F,, E5 e n,, enquanto a variavel
E, permanece constante. Foram definidos metamodelos que determinam 73, em
funcédo da altura do canal de refrigeracao (F,) e da quantidades de aletas (n,),
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para cada um desses intervalos, lembrando que E3 ndo influéncia o resultado.

Os metamodelos foram construidos por fungbes segmentadas com trés equa-
cbes, uma equacao para cada valor de F,. Fixando esse valor foi possivel deter-
minar as equacdes para T3, em fun¢do de n,. Quando E; = 2,0 a temperatura
T3, pode ser obtida através do metamodelo representado pela seguinte fungdo
segmentada:

Ey=3,0: Ty, =(0,0331755) n2 — (11,8347) n, + 1569; (7.8)
Ey=4,0: Ty, = (0,0265369) n2 — (9,95189) n, + 1521;
E,=5,0: Ty, =(0,023102) n2 — (9,53445) n, + 1552,22 .

Na Figura 7.2 esta representada a comparacao entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 2,0 mm
(E7 = 2,0) e varias alturas do canal de refrigeracdo (Fy; = 3,0; Ey = 4,0; Ey =
5,0).

Figura 7.2 - Comparacéao entre metamodelo e modelagem por CFD para E; = 2,0 mm.

E; =20

1100 T | I
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T3g [K]
o
o
o

700 E,=50
E,=4.0
600

DE, =3,0

500 | | | | | |
70 80 90 100 110 120 130 140

Na

Fonte: Producao do autor.

Quando E; = 2,5, a temperatura 75, pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte fungcdo segmentada:
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Ey=3,0: Ts, =(0,0251595) n? — (10,0518) n, + 1497; (7.9)
Ey=4,0: Ty, = (0,0298619) n? — (10, 6489) n, + 1565, 94;
Ey=5,0: Ty, = (0,0249262) n2 — (9,91779) n, + 1583,08 .

Na Figura 7.3 esta representada a comparacao entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD para espessura da parede internaigual a 2,0 mm
(E1 = 2,5) e varias alturas do canal de refrigeragéo (F, = 3,0; Fy = 4,0; Fy =
5,0).

Figura 7.3 - Comparagéao entre metamodelo e modelagem por CFD para E; = 2,5 mm.
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Fonte: Producéao do autor.

Quando E; = 3,0, a temperatura T3, pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte fungdo segmentada:

Ey=3,0: Ty, =(0,0285321) n2 — (10,6085) n, + 1531, 75; (7.10)
Ey=4,0: Ty, =(0,029569) n? — (10,5951) n, + 1576, 35;

Ey=5,0: Ty, =(0,02485) n? — (9,9135) n, + 1596, 38 .
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Na Figura 7.4 esta representada a comparacao entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 3, 0mm
(E7 = 3,0) e varias alturas do canal de refrigeracao (Fy; = 3,0; Ey = 4,0; Ey =
5,0).

Figura 7.4 - Comparacéao entre metamodelo e modelagem por CFD para E; = 3,0 mm.
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Fonte: Producao do autor.

7.4.2 Metamodelo para perda de pressao (py.,)

Dentre os casos escolhidos representados na Tabela 7.3, nem todos foram ne-
cessarios para a construcdo do metamodelo para perda de pressdo pg,.,. Como
somente as variaveis de projeto altura E, e quantidade de aletas n,, influenciam o
resultado, foram escolhidos os casos 1, 2, 11, 16 e 52 onde E, = 3,0, 0S casos
17,29, 32 e 68onde F;, = 4,0 e 0s casos 33, 38,48 e 84 onde F, = 5,0, para
a construgcdo do metamodelo.

O metamodelo foi construido por uma fungdo segmentadas com trés equacoes,
uma equacao para cada valor de E,. Fixando esse valor foi possivel determinar
as equagoes para pqr,, em fungéo de n, e estio representadas pela pela seguinte
fungéo segmentada.

Ey=3,0: Parop = (0,0701093) n2 — (8,83594) n, + 429, 437; (7.11)
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Ey=4,0: parop = (0,0415542) n? — (5,47675) n, + 250, 311;
Ey=5,0: parop = (0,0283985) n? — (3,89865) n, + 174,281 .
Na Figura 7.5 esta representada a comparacao entre os resultados para o me-
tamodelo e modelagem por CFD, para vérias alturas do canal de refrigeracao

(By=3,0; By =4,0; By =5,0).

Figura 7.5 - Comparacao entre metamodelo e modelagem por CFD.
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Fonte: Produgéo do autor.

7.4.3 Metamodelo para temperatura do combustivel (77;)

Utilizando a mesma abordagem para o metamodelo de temperatura da parede
interna T34, foram definidos os metamodelos que determinam T}, em fungéo da
altura do canal de refrigeracao (F,) e da quantidades de aletas (n,). Os meta-
modelos foram construidos por fungées segmentadas com trés equacgdes, uma
equagéo para cada valor de E,. Fixando esse valor foi possivel determinar as
equagdes para Ty; em fungéo de n,. Quando E; = 2,0, a temperatura 7', pode
ser obtida através do metamodelo representado pela seguinte fungdo segmen-
tada:

Ey=3,0: Ty, = (—0,000886786) n + (0,278403) n, + 371,203;  (7.12)
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Ey=4,0: Ty =(—0,00139643) n2 + (0,408107) n, + 361, 215;
Ey=50: T = (—0,000844286) n? + (0,284014) n, + 364, 636 .

Na Figura 7.6 esta representada a comparacgao entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 2,0 mm

(E1 = 2,0) e varias alturas do canal de refrigeragéo (Fy, = 3,0; Fy = 4,0; F,
5,0).

Figura 7.6 - Comparacgao entre metamodelo e modelagem por CFD para E; = 2,0 mm.
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Fonte: Produgé&o do autor.

Quando E; = 2,5, a temperatura Ty, pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte fungdo segmentada:

Ey=3,0: Ty, = (—0,000645238) n2 + (0,227357) n, +373,347;  (7.13)
Ey=4,0: Ty, = (—0,001775) n2 + (0,48675) n, + 357, 315;
Ey=5,0: Ty =(—0,00142619) n2 + (0,405786) n, + 358, 683;

Na Figura 7.7 esta representada a comparacao entre os resultados para o meta-
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modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede internaigual a 2,5 mm
(E1 = 2,5) e varias alturas do canal de refrigeragéo (F, = 3,0; Fy = 4,0; Fy =
5,0).

Figura 7.7 - Comparagao entre metamodelo e modelagem por CFD para E; = 2,5 mm.
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Fonte: Produg&o do autor.

Quando E; = 3,0, a temperatura Ty, pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte funcao segmentada:

Ey=3,0: T =(—0,000682143) n? + (0,233964) n, + 372,845;  (7.14)
Ey=4,0: Ty = (—0,00183452) n? + (0,498536) n, + 356, 502;
Ey=50: Ty =(—0,00149881) n? + (0,420464) n, + 357, 732;

Na Figura 7.8 esta representada a comparacao entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna (E; = 3,0) e
varias alturas do canal de refrigeracao (F> = 3,0; Fy = 4,0; Ey =5,0).
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Figura 7.8 - Comparacéao entre metamodelo e modelagem por CFD para F; = 3,0 mm.
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Fonte: Producao do autor.

7.5 Ciclo de otimizacao

Uma série de arquivos escritos nas linguagens Shell e Python foram necessarios
para executar o ciclo de otimizacéo. A Figura 7.9 ilustra a estrutura de diretorios
e arquivos utilizados.

O ciclo é iniciado através do arquivo (run_otimizacao.sh). Ao ser executado ele
cria o diretorio de trabalho, gera lista de casos, prepara os diretérios, roda o CFD,
gera os metamodelos e por ultimo faz pds-processamento para todos os casos,
permitindo compara-los utilizando uma determinada técnica que sera vista no
proximo topico.

O primeiro passo € executar os arquivos denominados gera_lista.py e doe.py que
estdo no diretério (otimizacao/doe). Eles sao responsaveis por criar a lista de
casos gerais, escolher os casos a partir dessa lista e transferir os arquivos com
os valores das variaveis de projeto de cada caso para o diretério de trabalho.

O segundo passo é executar o arquivo run_fob.sh que esta no diretério (otimi-
zacao). Ele prepara o diretério de trabalho copiando o (caso_base) a partir do
diretério de otimizagao e alterando seu nome para os respectivos casos escolhi-
dos (0 nome do diretério € 0 mesmo de sua posicao na lista de casos gerais).
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Figura 7.9 - Estrutura de diretérios da otimizagao.

Otimizacao caso_base

L{cfd_base*l dakota ~| estrutural # malha runl.sh

doe doe.py gera_lista.py

metamodelo

f massa # f pdrop % fT3 — fIf run_met.sh

% processadores machines_01 ... machines_04 run2_0l.sh ... run2_04.sh

4 variaveis var_01 ...var_n

# output pareto.py

Fonte: Producéao do autor.

Uma vez que esses diretérios sdo copiados, eles sdo preparados transferindo
as variaveis escolhidas para os respectivos diretérios dos casos. Os arqui-
vos machines e run2.sh também sdo copiados, a partir do diretério (otimiza-
cao/processadores), estdo numerados de 1 a 4 e relacionados com a divisao do
cluster que cada caso ira rodar. E importante lembrar que o cluster foi dividido
em 4 partes de acordo com a andlise de escalabilidade. Ap6s a preparagcao dos
diretérios de cada caso, 4 scripts sdo gerados com os comandos para roda-los
em sequéncia, ou seja, cada um desses scripts sao responsaveis por executar os
casos em uma divisdo especifica do cluster. Sdo iniciados executando primeiro o
run.sh que gera a malha, e depois o run2.sh que executa a modelagem por CFD
no OpenFOAM, conforme ja foi exposto no Capitulo 5, e calculo estrutural.

Ao término das rodadas, os metamodelos sdo construidos executando o arquivo
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run_met.sh que esta no diretério (otimizacdo/metamodelo). Ao ser executado,
ele copia os valores das variaveis de saida de cada caso e gera os metamodelos
através do MMQ utilizando o software Gnuplot. Com os metamodelos definidos
foi possivel calcular todas as variaveis de saida para todos os casos, com ex-
cecao do fator de seguranca estrutural f,, que necessita da resposta obtida por
CFD.

Uma tabela de saida é gerada e gravada no diretério (otimizacao/output), ela
lista todas as variaveis de projeto e saida para todo o espacgo de projeto. A partir
dessa tabela, é possivel construir um diagrama que ajuda a escolher quais séo
0s casos candidatos a 6timos. Uma vez definidos, € necessario analisar se os
casos foram rodados pelo OpenFOAM ou estimados pelos metamodelos. Uma
vez que foram estimados é necessario rodar o CFD para valida-los e verificar
a viabilidade estrutural da solucéo (fator de seguranca estrutural f,). E possivel
observar que nesse diretério existe o arquivo pareto.py, ao ser executado ele
gera os graficos que permitem comparar os resultados. No proximo tdpico sera
detalhada esta metodologia. A Figura 7.10 exemplifica todos esses processos e
ilustra o ciclo de otimizacao construido para este trabalho.
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Figura 7.10 - Ciclo de otimizagao.
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Fonte: Produgéo do autor.
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7.6 Otimizacao multiobjetivo

Ao determinar os valores das variaveis de saida para todo o espaco de projeto,
utilizando os metamodelos, algumas escolhas podem apresentar objetivos con-
flitantes e dificultar a escolha da solucédo 6tima. Uma solucdo pode minimizar o
valor de T3, por exemplo, porém, com valores muito altos para as outras FOB.

A técnica utilizada para comparar as varias solugdes possiveis e as varias FOB,
é plotar um gréafico onde nos eixos estédo os valores das fun¢des para cada caso.
Neste trabalho seria um gréafico em 3-D onde cada eixo contém um intervalo para
as variaveis de saida T, pq,op € m, Onde cada solugéo seria representada por um
ponto nesse espaco. Esse grafico é denominado espaco das funcdes obijetivo.

Quando o espacgo de projeto é transformado em espacgo das funcdes objetivo,
permite definir quais variaveis de projeto determinam a fronteira de Pareto. Essas
variaveis sdo denominadas de conjunto de Pareto.

A fronteira de Pareto é formado pelas solugdes ndo dominadas no espaco das
fungbes objetivo. Uma solucao € considerada dominada quando seu valor é su-
perior (no caso do objetivo ser a minimizacao) se comparada a outras solugdes
para uma ou mais func¢des objetivo. A figura Figura 7.11 ilustra isso. Nela todas as
solucdes dentro do espaco delimitado pelas linhas tracejadas estdo dominadas
por aquela solucao especifica.

Todos os casos que pertencem a fronteira de Pareto sao considerados étimos.
Segundo Sousa (2017. Notas de aula.), para realizar a escolha do caso 6timo
pode-se utilizar determinados critérios, alguns deles estao listados abaixo.

a) Solucdes extremas da fronteira de Pareto;

b) Solucao na fronteira de Pareto mais préxima da solugao utépica;

¢) Solucao na fronteira de Pareto mais proxima do baricentro desta (obtido
considerando somente as solugdes extremas da fronteira de Pareto);

d) Solucgéo na fronteira de Pareto mais préxima do baricentro desta (obtido
considerando todas as solu¢des da fronteira de Pareto).
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Figura 7.11 - Exemplo de espacgo das funcdes e fronteira de Pareto.
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A fronteira de Pareto esta representada pela curva em preto.
Fonte: Producgéo do autor.

Também pode-se levar em consideracao priorizar algumas das FOB. Um exem-
plo seria considerar a melhor solugdo para 7; e p4.,, € adotar a m como con-
sequéncia. Na anadlise dos resultados sera possivel fazer essas comparacoes e
definir quais sdo as melhores solug¢des 6timas para a jaqueta de refrigeracao.
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8 RESULTADOS

Apos a execucao do ciclo de otimizacao foi possivel determinar os valores das
variaveis de saida para todo o espaco de projeto. Os resultados estao listados
no Apéndice D. Os casos que foram estimados pelos metamodelos, caso tenham
sidos escolhidos como étimos, foram verificados através da modelagem por CFD.

8.1 Diagramas de Pareto

O diagrama de Pareto para as FOB T, € pa., €sté representado na Figura 8.1.
O caso da extremidade 33 apresenta menor valor para perda de pressao (parop)
e altos valores para Ts,. Isso pode ser explicado pelo fato dos canais da jaqueta
de refrigeracdo terem uma area da seccao transversal maior, ou seja, menor
velocidade do escoamento e consequentemente menor perda de carga.

Figura 8.1 - Fronteira de Pareto para as FOB T3, € pgrop-
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Casos das fronteiras e
1000 - Caso padrio = |
900 -
3
2 800 =
|_
700 -
600 =
500 | | | | |
0 100 200 300 400 500 600

Pdrop [KPa]

A fronteira de Pareto esta representada pela curva em preto.
Fonte: Produgéo do autor.
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A menor velocidade também acaba provocando deficiéncia na refrigeragéo. O
efeito contrario acontece para o caso da extremidade 8, apresenta maior valor
para perda de pressdo (p4.p) € baixos valores para 713,. Os casos 37, 38, 39
e 40 estdo mais préximos da solucao ideal (origem do sistema). Ja é possivel
observar que sao solugdes melhores se comparadas ao caso padrao, levando-
se em consideragdo somente 715, € pyyop-

O diagrama de Pareto para as FOB m e p,,., esta representado na Figura 8.2.
O caso da extremidade 1 apresenta o menor valor para a massa m (jaqueta com
menores espessuras e quantidade de aletas). O caso 17 esta mais préximo da
solucao ideal (origem do sistema) levando-se em consideracdo somente m e

Pdrop-
Figura 8.2 - Fronteira de Pareto para as FOB m € pgyqp.
130 I
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34 _I_zo . 70 8
3 . 6
80 ° 5 _
1 o 3. 4
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A fronteira de Pareto esta representada pela curva em preto.
Fonte: Produgéo do autor.
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O diagrama de Pareto para as FOB T3, e m esta representado na Figura 8.3.

Figura 8.3 - Fronteira de Pareto para as FOB T3, e m.
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A fronteira de Pareto esta representada pela curva em preto.
Fonte: Produgéo do autor.

8.2 Casos escolhidos como otimos

Os seguintes critérios foram considerados para a escolha dos casos 6timos:

a) Primeiro objetivo a priorizar s&0 0s casos com 0s menores valores para
T;,, escolhendo somente os que pertencem ao conjunto de Pareto (ver
Figura 8.1) e estabelecendo um valor maximo de 750 K;

b) Segundo objetivo a priorizar sdo 0s casos com 0s menores valores para
Parop, €Stabelecendo um valor maximo de 200 kPa;

c) Entre os casos escolhidos com base nos critérios a e b, definir qual caso
apresenta o menor valor para a massa m.
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Baseado nos critérios a e b 0s casos escolhidos estao listados na Tabela 8.1.

Tabela 8.1 - Casos otimizados.

Caso| F1 | B2 | B3 | ng T3g Pdrop m Tts [s
o0 | 2,0 | 4,0 [ 2,0 [ 100 [ 791,17 118,48 | 86,10 | 388,06 | 1,22
38 2,0 | 5,0 | 2,0 | 120 | 740,55 | 114,08 | 98,29 | 386,56 | 1,19
39 | 2,0 | 5,0 | 2,0 | 130 | 702,98 | 145,08 | 101,29 | 387,29 | 1,21
40 2,0 | 5,0 | 2,0 | 140 | 670,05 | 187,03 | 104,29 | 387,85 | 1,25

*Caso padrao.

Fonte: Producao do autor.

Entre os casos escolhidos, o caso 40 apresentou menor valor para T34, ja 0 caso
38 apresentou 0 menores valores para pq,.., € m, € maior valor para T;,. Levando
em consideracdo o critério ( ¢ ), o caso 38 sera considerado como 6timo. E im-
portante ressaltar que todos esses casos atendem os critérios restritivos para
temperatura maxima do combustivel 7y que é atingida na saida da jaqueta de
refrigeracao e fator de seguranca estrutural f,, isto é:

Ty, < 400 K ; (8.1)
fs>1. (8.2)

O valor da Equagéo 8.1 é definido através da pressédo de operagédo da jaqueta
de refrigeracdo e curva de pressao de vapor em funcao da temperatura, repre-
sentada na Figura B.3 do Apéndice B para o combustivel etanol.
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8.3 Resultados das modelagens por CFD para casos 6timos

Para o caso 38, o tempo de processamento foi de 86, 94 h, nUmero de interacdes
431.457, nimero de nds da malha 9.050.370, y* variando de 9,64.10~* a 4,21. A
Figura 8.4 representa a evolugdo dos residuos das variaveis e a Figura 8.5 as
temperaturas da parede interna do lado do liquido 7}, gases T3 e combustivel 7.

Figura 8.4 - Evolugao dos residuos das variaveis para o caso 38.
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Figura 8.5 - Temperaturas do combustivel, parede interna do lado dos gases e liquido
para o caso 38.
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Para o caso 39, o tempo de processamento foi de 115, 65 h, nUmero de interacdes
461.414, namero de nds da malha 9.050.370 e y* variando de 8,44.10~* a 4, 48. A
Figura 8.6 representa a evolugao dos residuos das variaveis e a Figura 8.7 as
temperaturas da parede interna do lado do liquido 7}, gases T3 e combustivel 7.

Figura 8.6 - Evolucao dos residuos das variaveis para o caso 39.
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Figura 8.7 - Temperaturas do combustivel, parede interna do lado dos gases e liquido
para o caso 39.
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Para o caso 40, o tempo de processamento foi de 62,5 h, niumero de interacdes
492.895, numero de nés da malha 9.050.370 e y* variando de 7,81.10~* a 4, 74.
A Figura 8.8 representa a evolugao dos residuos das varidveis e a Figura 8.9 as
temperaturas da parede interna do lado do liquido 7}, gases T3 e combustivel 7.

Figura 8.8 - Evolucao dos residuos das variaveis para o caso 40.
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Figura 8.9 - Temperaturas do combustivel, parede interna do lado dos gases e liquido
para o caso 40.
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8.4 Comparacao entre casos 6timos e o padrao

As temperaturas da parede interna do lado dos gases T3 estao representadas na
Figura 8.10 e do lado do liquido na Figura 8.11, para os casos 6timos e padrao.

Figura 8.10 - Comparacao entre perfis de temperaturas da parede interna do lado dos
gases para casos 6timos e padrao.
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Figura 8.11 - Comparacao entre perfis temperaturas da parede interna do lado do liquido
para casos 6timos e padrao.
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E possivel observar a reducdo de patamares de temperatura para os casos otimi-
zados com relagéo ao caso padrao. O caso 40 seria a melhor escolha se somente
0 objetivo de reducao de temperatura fosse levado em consideracéo. Nesta etapa
do trabalho ja fica visivel que a metodologia adotada conseguiu obter uma subs-
tancial reducdo das temperaturas da parede interna. E importante ressaltar que
as posi¢coes onde foram medidas essas variaveis sdo as mesmas adotadas no
Capitulo 5. Foram obtidos considerando 54 pontos distribuidos ao longo da ja-
queta de refrigeracéo, no sentido longitudinal, nas posicbes de acordo com a
malha unifilar utilizada no célculo semi-empirico do capitulo 4 (ver Figura 4.4).
No sentido transversal da jaqueta, os pontos de medi¢des estdo localizados no
respectivo centro da face da parede interna e para o combustivel foram consi-
derados no centro do canal. As temperaturas do combustivel T para os casos
6timos e padrao estdo representadas na Figura 8.12.

Figura 8.12 - Comparacao entre perfis de temperaturas do combustivel para casos 6ti-
mos e padrao.
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Fonte: Producao do autor.

Observa-se uma grande semelhanca nesses perfis. O mais importante para esse
resultado é a constatacdo de que os valores das temperaturas do combustivel
nao atingiu a temperatura de vaporiza¢ao para a pressao de operagéo da jaqueta
de refrigeracéo. Esse valor foi utilizado como um critério restritivo, ja mencionado
no tépico anterior. Os modulos das velocidades do escoamento de combustivel
Unmag Para os casos 6timos e padréo estdo representadas na Figura 8.13.
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Figura 8.13 - Comparacéao entre perfis dos modulos das velocidades para casos 6timos
e padréo.
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Fonte: Producao do autor.

Os perfis dos modulos das velocidades sdo semelhantes, com o pico de veloci-
dade na regido da garganta variando pouco para cada caso. Essa pequena dife-
renca é devido a semelhanga geométrica do canal de refrigeragédo, consequéncia
dos valores das variaveis de projeto. O valor da altura da aleta FE foi igual para
todos os casos otimizados. A quantidade de aletas n,, tem valores proximos e
séo de 120, 130 e 140 para os casos 38, 39 e 40, respectivamente.

As pressoes totais do escoamento de combustivel p,..,; para os casos 6timos e
padrao estdo representadas na Figura 8.14. Apds observar essa figura € possi-
vel constatar a influéncia da velocidade do escoamento com a perda de carga.
Mesmo para pequena variacao da velocidade provocam grande variagdo nas
perdas de carga. Isso acontece devido a velocidade ser um o termo elevado ao
quadrado na equacio da pressdo total (ver Equacdo 4.41). E importante relem-
brar que a pressao estatica foi considerada 0 na saida da jaqueta de refrigeracéao
e a perda de pressado se resume ao maior valor encontrado nessa curva, que
€ na entrada da jaqueta. A maior perda de carga acontece para o caso 40 e a
menor para o caso 38.
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Figura 8.14 - Comparacéao entre os perfis de pressao total ao longo da jaqueta de refri-
geracao.
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Fonte: Produg&o do autor.

Valores médios para as variaveis T3, Ty, T, piotar © Umag © 0S valores maximos
para U,,,, estdo representados na tabela seguinte.

Tabela 8.2 - Valores médios e maximo para as variaveis dos casos étimos e padrao.

Caso | 13 média T4 média T} média | Protal media | Umag media | Umag max
20 577,04 557,71 324,60 121,42 7,83 17,20
38 556, 24 536,23 324,01 111,83 7,28 15,58
50 | 53812 | 517.75 | 324.30 | 13884 7.83 16, 62
40 521,28 500, 59 324,69 174,85 8,46 17,84

Fonte: Producao do autor.

Os valores apresentados nessas tabelas reforcam os argumentos anteriores. O
caso 40 apresenta os menores valores de temperatura devido possuir um canal
mais estreito que promove o0 aumento de velocidade e consequente aumento da
perda de carga. Talvez ndo seja a melhor solugédo dentre os casos 6timos devido
o aumento de perda de carga requerer um aumento da bomba de combustivel e
consequente aumento de massa do MFPL. No outro extremo o caso 38 apresenta
as menores reducdes de temperaturas e menor perda de carga. Talvez o caso39,
gue fica num meio termo, seja a melhor opgao, porém um estudo do MPFL como
um todo deve ser realizado para definir qual critério priorizar.
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As temperaturas das secgdes transversais da jaqueta de refrigeragao na posicao
da garganta e saida, estdo apresentadas nas figuras seguintes:

Figura 8.15 - Contornos de temperaturas da seccao transversal na garganta da camara
de combustéo para os casos 6timos e padréao.
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Fonte: Produgéo do autor.

Figura 8.16 - Contornos de temperaturas da secc¢ao transversal na saida da jaqueta de
refrigeracao para os casos 6timos e padrao.
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Fonte: Producéo do autor.

300

Apesar de nao evidenciar as diferengas observaveis nos graficos e tabelas esses
cortes sdo importantes para observar a distribuicdo de temperaturas na regido da
garganta e saida da jaqueta de refrigeracéo. E evidente o maior aquecimento na
garganta e a funcao das aletas distribuindo calor para o combustivel e a parede
externa.
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A comparacgao entre os resultados dos casos otimizados e padréo foi realizada
através do calculo do RMS da discrepancia (Equacao 5.13) e estao representa-
dos na Tabela 8.3. Os resultados do caso padrao foram utilizados como referén-
cia.

Tabela 8.3 - RMS para casos otimizados tomando o caso padrao como referéncia.

Caso| RMST, | RMST7, | RMST7; | RMS p,. | RMS U,
38 215,55 223,27 11,15 78, 65 5,29
39 377,29 389, 06 12,48 137, 62 3,34
40 527,95 543,03 14,09 416,93 6,95

Fonte: Producao do autor.

Na Tabela 8.3 é possivel observar a semelhanca dos resultados da temperatura
do combustivel Ty para todas as modelagens por CF'D. Os valores do RMS séo
proximos e baixos com relacdo a média dessa variavel. Para as variaveis T3 e T,
se observa valores mais altos com relacdo a suas médias devido 0s casos otimi-
zados apresentarem reducao das temperaturas das paredes da jaqueta de refri-
geracdo. O mesmo se observa para as variaveis py..; € Unnag, devido as jaquetas
apresentarem geometrias diferentes esses valores sofrem grande alteragéo se
comparados ao caso padrao.

As variagdes percentuais foram calculadas de acordo com a seguinte equacgao:

A %] = ( - 1) 100 , (8.3)

Lref

onde z; é o valor da variavel a ser comparada e z,.; € o valor da variavel de
referéncia. Valores positivos significam o aumento percentual com relacéo a va-
ridvel de referéncia e valores negativos a redugéo percentual. Num problema de
minimizacao o ideal é que os valores sejam 0 mais negativo possivel.

As variagbes percentuais das variaveis de projeto foram calculadas de acordo
com a Equacéo 8.3 e estao representadas na Tabela 8.4. Os resultados do caso
padrao foram utilizados como referéncia.
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Tabela 8.4 - Variagdes percentuais das variaveis de projeto para os casos otimizados em

relacao ao caso padrao.

Caso | A[%] Tsy | A%] parey | A% m | A%] Tps | A[%] fs
38 —6,39 —-3,71 14,15 —0, 38 —2,45
59 | —11,14 22,45 17,64 ~0,19 0,81
0 | —15.30 57,85 21,12 ~0,19 2,45

Fonte: Producgéo do autor.

As variagbes percentuais das médias das variaveis (73, T4, T¢, Ptotais Umag) fOram
calculadas de acordo com a Equacao 8.3 e estao representadas na Tabela 8.5.
Os resultados do caso padrao foram utilizados como referéncia.

Tabela 8.5 - Variagdes percentuais das médias para os casos otimizados em relagéo ao

caso padrao.

Caso | A[%] Ty A %] Ty A% Ty | A[%] protar | A[%] Upag
38 —3,60 ~3,85 —0,18 —7,90 —7,02
39 —6,74 —7,17 —0,06 14,35 0,00
40 —9,66 —10, 24 0,03 44,00 8,05

Fonte: Producao do autor.

8.5 Comparacao entre metamodelo e modelagem por CFD

Entre os casos escolhidos como étimos, somente o 39 foi estimado pelo metamo-
delo. Com o objetivo de garantir os resultados, esse caso foi modelado por CFD.

A comparacgao dos resultados esta representada na Tabela 8.6 e as diferencas
séo despreziveis.

Tabela 8.6 - Comparacéao entre as variaveis de projeto para metamodelos e modelagem

por CFD.
CaSO T3g Pdrop Tfs fs
39(metamodelo) 702,98 145, 08 387,29 -
39(CFD) 703, 38 145,22 387,30 1,21

Fonte: Producao do autor.
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9 CONCLUSOES

A metodologia utilizada neste trabalho mostrou ser viavel na obtencao de ja-
quetas de refrigeragdo 6timas. Ela permitiu alcancar o objetivo estabelecido no
Capitulo 1. O objetivo foi desenvolver um método de dimensionamento de jaque-
tas de refrigeracdo que deveria otimizar a transferéncia de calor, minimizando
as temperaturas da parede interna, massa e perda de carga do sistema. Deve-
ria encontrar quais seriam as melhores espessuras da parede interna e externa,
altura do canal, e quantidade de aletas que tornam o sistema de refrigeragéo
regenerativa étimo.

Os valores baixos de perda de carga permitem que o MFPL tenham um sistema
de pressurizagdo menor e consequentemente um motor com menor massa. Va-
lores de temperatura menores nas paredes provocam menor estresse térmico e
no combustivel diminui a possibilidade de degradacédo. Essas melhorias permi-
tem obter um projeto mais confiavel e eficiente.

Esta metodologia encontrou o caso 38 como 6timo. Com uma redugéo percentual
de 6,39% na variavel de projeto T3, (temperatura da parede interna do lado dos
gases na regido da garganta), 3, 71% na variavel de projeto p4.., (perda de carga)
e aumento de 14, 15% na variavel de projeto m (massa). Esse aumento na massa
da jaqueta de refrigeracédo deve ser levada em consideracéo analisando o MFPL
e seus demais sistemas. Deve-se levar em conta que havera uma redug¢do no
sistema de pressurizacao, devido a reducédo da perda de carga e isso permitira
estabelecer se esta configuracao é ideal. A mesma analise vale para os casos
39 e 40.

Portanto os resultados esperados foram alcancados. Foi possivel obter reducdes
nas variaveis de projeto, a determinacao das temperaturas das paredes, aletas,
combustivel, perda de carga e a escolha de uma geometria otimizada.

Algumas deficiéncias do método utilizado neste trabalho sao:

A nao validacao da modelagem CFD com um experimento;

a consideracao das variaveis de projeto na forma discreta, isso permite
restringir o espaco de projeto mas tende a encontrar minimos locais;

a consideracao da espessura da aleta constante;

estudo mais detalhado sobre as leis de parede implementadas no
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OpenFOAM, permitindo a alteracdo do codigo e melhor aproximagéao
com os valores de perda de carga reais.

9.1 Sugestoes para trabalhos futuros

Abaixo sugiro algumas propostas de trabalhos que seriam interessantes para o
desenvolvimento de projetos de sistemas de refrigeracdo em MFPL.:

e Aprimoramento do método de otimizagao adicionando outras variaveis
para definicdo da geometria da jaqueta de refrigeracéao, tais como, an-
gulos de hélices, espessura variavel e formato de perfil para aletas;

e aprimoramento do método de otimizacao considerando variaveis conti-
nuas e utilizando algoritmos evolutivos, tais como, MOGA e SGA Il para
encontrar a configuragdo 6tima;

e ensaio em laboratério da jaqueta de refrigeracdo e comparagdo com a
modelagem CFD,;

¢ estudo de filme de refrigeragdo como método secundario;

e andlise da sensibilidade dos métodos numéricos implementados no
OpenFOAM para a modelagem da jaqueta de refrigeracéo.

122



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

ARLAZOROQV, M. S. Konstantin Tsiolkovsky Russian scientist. july 2018.
Disponivel em: <https:

//www.britannica.com/biography/Konstantin-Eduardovich-Tsiolkovsky>. 3

BARTZ, D. R. A simple equation for rapid estimation of rocket nozzle convective
heat transfer coefficients. Jet Propulsion, v. 27, n. 1, p. 49-51, 1957. 13

BETTI, B.; PIZZARELLI, M.; NASUTI, F. Coupled heat transfer analysis in
regeneratively cooled thrust chambers. Journal of Propulsion and Power,
v. 30, n. 2, p. 360-367, Mar. 2014. 14

BOYSAN, M. E. Analysis of regenerative cooling in liquid propellant rocket
engines. Dissertacao (Mestrado em Engenharia Mecanica) — The Graduate
School of Natural and Applied Sciences of Middle East Technical University,
Ancara - Turquia, 2008. 14

DENIES, L. Regenerative cooling analysis of oxygen methane rocket
engines. Dissertacdo (Mestrado em Engenharia Aeroespacial) — Delft
University of Technology, 2015. 14, 26

FEODOSIEV, V. I. Strength of heat-stressed assemblies of liquidpropellant
rocket engines. Moscow, Oborongiz: [s.n.], 1963. 15, 78, 82

FERREIRA, D. R. Modelagem de jaqueta de refrigeracao tipica de motor
foguete a propelente liquido por dinamica dos fluidos computacional.
Trabalho (Conclusao de Curso em Engenharia Mecanica) — Universidade de
Mogi das Cruzes, Sao Paulo, 2014. 54

GAKHUN, G. G.; BAULIN, V. I.; VOLODIN, V. A.; KURPATENKOV, V. D.; KRAEV,
M. V.; TROFIMOV, V. F. Construction and design of liquid rocket engines.
[S.l.]: G. G. Gahuna, 1989. 8, 15, 77, 78, 79, 80, 83, 85

HAIDN, O. J. Advanced rocket engines. In: AIR FORCE RESEARCH
LABORATORY. Advances on propulsion technology for high-speed
aircraft. Neuilly-sur-Seine, France: Air Force, 2008. p. 6-1-6—40. 12

HINCKEL, J. N.; LAROCA, F.; SILVA, A. F. C. da; MARCHI, C. H. Numerical
solutions of flow in rocket engines with regenerative cooling. Numerical Heat
Transfer, v. 45, p. 699-717, Apr. 2004. 14

123


https://www.britannica.com/biography/Konstantin-Eduardovich-Tsiolkovsky
https://www.britannica.com/biography/Konstantin-Eduardovich-Tsiolkovsky

HOFFMANN, K. A.; CHIANG, S. T. Computational fluid dynamics. 4. ed.
Wichita, KS: EES books, 2000. 23

HOLTZ, G. C. da C. Tracado automatico de envoltérias de esforcos em
estruturas planas utilizando um algoritmo evolucionario. Dissertacao
(Mestrado em Engenharia Civil) — Pontificia Universidade Catdlica do Rio de
Janeiro, Rio de Janeiro, 2005. 15

HUSAIN, A.; KIM, K. Y. Microchannel heat sink with designed roughness:
Analysis and optimization. Journal of Thermophysics and Heat Transfer,
v. 22, n. 3,2008. 16

KADLEC, P; HENKE, S.; BUBNIK, Z. Properties of ethanol and ethanolwater
solutions tables and equations. Sugar Industry, v. 135, n. 10, p. 607-613, 2010.
137

KERSTEIN, A.; MATKO, D. Eugen sanger: eminent space pioneer. Acta
Astronautica, n. 61, p. 1085-1092, 2007. 3

KESSAEYV, J. V. Theory and calculation of liquid-propellant engines.
Moscow: MAI (Moscow Aviation Institute), 1997. 8, 13, 23, 27, 31, 34, 37, 41, 43

KOROTKAYA, O. V. Substructure method for thermal-stress analysis of
liquid-propellant rocket engine combustion chamber. World Academy of
Science, Engineering and Technology, v. 8, n. 4, p. 734-737, 2014. 15

KUNDU, P. K.; COHEN, I. M. Fluid mechanics. 2. ed. [S.|.]: Academic press,
2002. 19

KURPATENKOV, V.; BEREZAYA, E.; KUDRYAVTSEVA, L.; CRADLE, L.
Calculation of radiant heat fluxes. [S.l.]: Moscow Aviation Institute, 1989. 32

MCMAHAN, T. NASA 3-D Prints First Full-Scale Copper Rocket Engine Part.
April 2015. Disponivel em: <https://www.nasa.gov/marshall/news/

nasa-3-D-prints-first-full-scale-copper-rocket-engine-part.html>. 6,
7

MENTER, F. R. Zonal two equation k-omega turbulence models for aerodynamic
flows. In: FLUID DYNAMICS CONFERENCE, 24., 1993. Proceedings... [S.L.]:
AlAA, 1993. AIAA 93-2906. 25

124


https://www.nasa.gov/marshall/news/nasa-3-D-prints-first-full-scale-copper-rocket-engine-part.html
https://www.nasa.gov/marshall/news/nasa-3-D-prints-first-full-scale-copper-rocket-engine-part.html

MOUKALLED, F.; MANGANI, L.; DARWISH, M. The finite volume method in
computational fluid dynamics. Switzerland: Springer, 2016. (Fluid Mechanics
and lts Applications, v. 113). 22, 23, 33

NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION-NASA. Liquid
rocket engine fluid-cooled combustion chambers. Cleveland, Ohio: [s.n.],
1972.2,4,6,7,12

OPENFOAM. OpenFOAM the open source CFD toolbox user guide. [S.1.],
September 2013. 8, 19

PIZZARELLI, M.; CARAPELLESE, S.; NASUTI, F. A quasi2d model for the
prediction of the wall temperature of rocket engine cooling channels. Numerical
Heat Transfer, Part A: Applications: An International Journal of
Computation and Methodology, v. 60, n. 1, p. 1-24, 2011. 14

RICCIUS, J. R.; ZAMETAEV, E. B.; HAIDN, O. J.; GOGU, C. LRE chamber wall
optimization using plane strain and generalized plane strain models. In:
AIAA/ASME/SAE/ASEE JOINT PROPULSION CONFERENCE AND EXHIBIT,
42, 2006. Proceedings... [S.1.]: AIAA, 2006. 17

RUBIN, R. L. Refrigeracao regenerativa para camaras de empuxo de
motores foguete a propelentes liquidos. Dissertacao (Mestrado em Ciéncias
Espaciais / Mecanica Espacial e Controle) — Instituto Nacional de Pesquisas
Espaciais, Sao José dos Campos, Abr. 1995. 13

SOARES, G. C.; RODRIGUES, M. C. M.; SANTOS, L. de A. Influence of
temperature on mechanical properties, fracture morphology and strain
hardening behavior of a 304 stainless steel. Materials Research, v. 20, 2017.
Disponivel em: <http://dx.doi.org/10.1590/1980-5373-mr-2016-0932>. 139

SOUSA, F. L. de. Otimizacao evolutiva C13 algoritmos evolutivos
multiobjetivos. 2017. Notas de aula. 15, 16, 105

SUTTON, G. P. History of liquid-propellant rocket engines in Russia, formerly the
Soviet Union. Journal of Propulsion and Power, v. 19, n. 6, p. 1008-1037,
Nov./Dec. 2003. 3

. History of liquid propellant rocket engines in the United States. Journal of
Propulsion and Power, v. 19, n. 6, p. 978-1005, Nov./Dec. 2003. 3

. History of liquid propellant rocket engines. Virginia, USA: American
Institute of Aeronautics and Astronautics, 2006. 3, 4, 29

125


http://dx.doi.org/10.1590/1980-5373-mr-2016-0932

SUTTON, G. P,; BIBLARTZ, O. Rocket propulsion elements. 7. ed. USA: John
Wiley & Sons, 2001. 751 p. 1,2, 5, 12

TENNEKES, H.; LUMLEY, J. L. A first course in turbulence. Massachusetts:
The MIT Press, 1972. 310 p. 24

VASILIEV, A. P.; KUDRYAVTSEV, V. M.; KUZNETSOQV, V. A.; KURPATENKOV,
V. D.; OBELNTSKY, A. M.; POLYAEV, V. M.; POLUYAN, V. Y. Fundamentals of
theory and calculation of liquid fuel rocket engine. 4. ed. Moscow: Pererab,
1993. 368 p. 5, 6, 8, 13, 27, 31, 37, 41

VELHO, H. F. C. Introducao aos problemas inversos: aplicacoes em
pesquisa espacial. Sao José dos Campos: LAC-INPE, 2008. 15

WANG, Q.; WU, F;; ZENG, M.; LUO, L.; SUN, J. Numerical simulation and
optimization on heat transfer and fluid flow in cooling channel of liquid rocket
engine thrust chamber. International Journal for Computer-Aided
Engineering and Software, v. 23, n. 8, p. 907-921, 2006. 14

WILCOX, D. C. Turbulence modeling for CFD. [S.|.]: DWC, 1993. 24, 26

ZHANG, X.; ZHOU, X.; WANG, Q.; LIANG, B. Tensile behavior of high
temperature cu-cr-zr alloy. In: INTERNATIONAL CONFERENCE ON POWER
ELECTRONICS AND ENERGY ENGINEERING, 2015. Proceedings... Hong
Kong, China: Atlantis Press, 2015. p. 191-194. 140

ZINTCHOUK. Structure and design of combustion chamber. Moscow: MAI
(Moscow Aviation Institute), 1996. 12

126



APENDICE A - GEOMETRIA E PARAMETRIZACAO DO MFPL CONSIDE-
RADO

A.1 Perfil interno da camara de combustao

Figura A.1 - Cotas do perfil interno da cAmara de combustao.

Fonte: Producao do autor.

Foram considerados os seguintes valores para as cotas da camara de combus-
tao:

Li =190 mm
Ls =330 mm
Ly =450 mm
L = 1284 mm
D{ =180 mm
D3 =84 mm
D¢ = 815 mm
R =144 mm
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Ry = 84 mm

R3 =20 mm
B = 35°
8 =10°

Esses valores sdo baseados em um MFPL com as caracteristicas de operacao
apresentadas no Apéndice B.

Figura A.2 - Detalhe das cotas da regido da garganta.

Fonte: Producéo do autor.

As demais cotas sao calculadas com as seguintes equacoes:

Ly = L3 + Rs sin (Ba) (A1)
D4 = D3 + 2R3 [1 — COS (BM)] (A2)
D5 = 2(L5 — L4) tan (BM) + D4 (A3)
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Ly — L1>
= A4
Q= arccos <R1 TR (A.4)
(L3 — L) Ry
Ly=11+——— A5
2= bt SR R (A.5)
DQ = Dl + 2R1 [Sin (Oé) - 1] (A6)

Na regido divergente parabdlica foi definida uma funcao para representar o perfil
interno.

Figura A.3 - Parabola e pontos de definigcao.

|
R - P |

- —%-1g—————————— 8
=) =) i3
9

3

Fonte: Producéao do autor.

A linha de simetria da parabola esta paralela ao eixo X, entdo sua equacéao pode
ser representada por:

r=ay®+by+c (A.7)

Conhecendo as coordenadas dos trés pontos Py (zo, o), Pa(z1,y1) € Ps(xe,y2),
possibilita montar o seguinte sistema:
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yg Yo 1 a Zg
vy 1| b | =] m (A.8)

Y3 oy 1 c T

Pode ser resolvido utilizando a Regra de Cramer:

yS Yo 1 o Yo 1
D=|y} vy 1|; Do=|z v 1]; (A.9)
vy 1 T2 Y2 1
ya w1 Y2 Yo o
Dy=\|y} 1 1|; De=|y} y1 1 (A.10)
yg xg 1 y% Yo T2
D, Dy D,
=% p=2. = A1
a D? D? C D ( )

Com os valores dos coeficientes a, b e ¢ definidos, pode-se tracar a parabola para
o intervalo desejado.

A.2 Parametrizacao das dimensoes da jaqueta de refrigeracao

As dimensbes FE, F», Fs, n, (Quantidade de aletas) e F, sdo valores conhecidos.
A jaqueta de refrigeracédo foi modelada a partir da revolucéo de trés superficies

formadas da projecéo do perfil interno nas espessuras E;, E> e Es, representa-
dos na Figura A.4.
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Figura A.4 - Cotas da jaqueta de refrigeracéo.

|
|

M
2 N ‘
o~ |
L |
: - o -

Fonte: Produgé&o do autor.

Um corte na regido da garganta permite representar as cotas da jaqueta de re-
frigeracao e dos angulos de revolugéo 0 e 6,.

Figura A.5 - Representagao do corte A-A da garganta da cadmara de combustao.

_ THETAq

Fonte: Produgéo do autor.
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E possivel observar que o valor de E, é definido na garganta da camara de
combustao, em outras posi¢cdes ao longo do eixo x a espessura da aleta vai
variar para mais (espessura ndo constante).

Os angulos de revolugédo podem ser calculadas com as seguintes equacoes:

0= [rad] (A.12)
ng
6, = arcsin DL (A.13)
73 +E

A nomenclatura das regiées da camara de combustdo adotada neste trabalho
esta definida na seguinte figura.

Figura A.6 - Regides da camara de combustao.

A B C D E

A - regiao cilindrica; B - regido esférica; C - regides toroidais convergente e divergente;
D - regiao cbnica; E - regidao parabdlica.

Fonte: Produgéo do autor.
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Algumas observagoes:

e 0 perfil interno adotado neste trabalho nao é necessariamente idéntico
a de um motor com essas caracteristicas, somente um desenho aproxi-
mado que permitiu realizar este estudo;

e 0 inicio da regido parabdlica foi aproximada por uma regido conica, o
que facilitou a modelagem no software escolhido, em aplicagdes reais
nem sempre é construido desta maneira;

e a construcado das aletas poderia ser feita de forma paralela ao longo de
toda a camara, porém nao foi adotada essa construc¢ao devido a dificul-
dade para gerar a malha; essa forma esta relacionada ao processo de
fabricacdo adotado e varia para cada motor.
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APENDICE B - PARAMETROS DE PROJETO E MODELO DE COMBUSTAO
DO MFPL CONSIDERADO

B.1 Parametros de Projeto

a) Empuxo no vacuo: 75 kN;;
b) Pressdo da camara de combustao: p. = 6 M Pa;

c) Vazdo massica de combustivel na jaqueta de refrigeragdo: ni; =
8,5 kg/s;

d) Pressao de injecao do combustivel: 8 M Pa;
e) Propelentes: etanol (Co HsOH) e oxigénio (Os);
f) Razao de equivaléncia na linha da parede: ¢ = 3;

g) Temperatura do nucleo da camara de combustéo: 7. = 3507,2 K (tem-
peratura de chama adiabatica);

h) Temperatura inicial da parede interna do lado dos gases quentes: T3 =
850 K.

B.2 Modelo de combustao

O equilibrio quimico para a combustao do etanol (Cy;H;OH) e oxigénio (O) foi
obtido através do software Chemical Equilibrium with Applications (CEA NASA).
Os seguintes valores foram obtidos para a mistura dos gases provenientes da
combustao:

a) As fracbes massicas para os produtos da combustdao (CO,
CO,, H, H,, H,O, OH, 0,) sao respectivamente: = =
[0,35160, 0,04840, 0, 0,44840, 0,15160, 0, 0];

b) Relagao entre calores especificos: v = 1, 25;

c¢) Viscosidade dinamica: u = 0,53150 - 10~* Pa.s;

d) Numero de Prandtl: Pr = 0, 5295;

e) Temperatura da mistura gasosa na linha da parede: T, = 1468, 47 K;

f) Constante universal dos gases perfeitos: R = 8,3145 J/mol.K.
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A fracdo molar dos produtos da combustdo em funcao das razées de mistura
esta representado no grafico da Figura B.1.

Figura B.1 - Fragdo molar dos produtos da combustdo em fungéo da razao de mistura.

0.6 oo
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o a - o~ Ho-oemee
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< : NG S
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g 02\~ '~ | 0, —
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™~ ~.
0.1 — \‘ ~. .\T
0 TN ! i |

05 1 15 2 25 3 35
Razao de mistura ®©

Fonte: Adaptado de CEA NASA.

A temperatura de chama em funcédo das razées de mistura, para pressao da
camara de combustéo igual a 6 M Pa, esta representado no grafico da Figura B.2.

Figura B.2 - Temperatura de chama em fung¢do da razdo de mistura.
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Fonte: Adaptado de CEA NASA.
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B.2.1 Propriedade do combustivel

As propriedades para o combustivel etanol foram obtidas a partir de Kadlec et al.
(2010).

a) Massa molar: M = 46,07 kg/mol,;

b) Densidade: p; = 783,36 kg/m?;

¢) Condutividade térmica: A\ = 0,16742 W/m.K;

d) Calor especifico molar a pressdo constante: ¢; = 2452, 38 J/mol . K;

e) Viscosidade: ;i = 1,05064542591 mPa.s;

f) Ponto de ebuligido: Tb; = 351,35 K a 1 atm;

g) Numero de Prandtl: Pry = 15, 39;

Na Figura B.3 esta representada a curva da pressao de vapor em funcao da
temperatura para o etanol.

Figura B.3 - Pressao de vapor em fungéo da temperatura.
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40 —

30 f

20 .
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Fonte: Adaptado de Kadlec et al. (2010).
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APENDICE C - PROPRIEDADES DOS MATERIAIS
C.1 Propriedades para o aco inox

As propriedades para o0 ago inox foram obtidas a partir de Soares et al. (2017).

a) Densidade: p = 7900 kg/m?;

b) Condutividade térmica: A\, = 20 W/m.K;

c) Temperatura de fusdo: Th, = 1943 K;

d) Coeficiente de expanséo térmica: o = 15.10°% 1/K.

Na Figura C.1 esta representado o diagrama tensao deformacgao para varias tem-
peraturas do material ago inox.

Figura C.1 - Diagrama tenséo deformacao.
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Fonte: Adaptado de Soares et al. (2017).
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C.2 Propriedades para cobre-cromo-zirconio
As propriedades para o cobre-cromo-zircdnio foram obtidas a partir de Zhang et
al. (2015).

a) Densidade: p. = 8930 kg/m3;

b) Condutividade térmica: A\, = 390 W/m.K;

c) Temperatura de fusao: Th. = 1358 K;

d) Coeficiente de expanso térmica: o' = 17.1075 1/K.

Na Figura C.2 esta representado o diagrama tensao deformacgao para varias tem-
peraturas do material cobre-cromo-zircénio.

Figura C.2 - Diagrama tens&o deformagéo.
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Fonte: Adaptado de Zhang et al. (2015).
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APENDICE D - LISTA GERAL DE CASOS E RESULTADOS PARAS AS VARIA-
VEIS DE SAIDA

Tabela D.1 - Lista geral de casos.

Caso | F; E, | Lk Ng T3, Ddrop m Ty fs
1 2,0 | 3,0 | 2,0 70 | 904,56 | 150,31 | 74,56 | 386,32 | 1,14
2 2,0 | 3,0 | 2,0 80 | 831,20 | 176,08 | 76,35 | 387,86 | 1,16
3 2,0 | 3,0 | 2,0 90 | 772,60 | 207,94 | 78,14 | 389,08 —
4 2,0 | 3,0 | 2,0 | 100 | 717,28 | 239,65 | 79,93 | 390, 18 —
5 2,0 | 3,0 | 2,0 | 110 | 668,61 | 305,81 | 81,73 | 391,10 —
6 2,0 | 3,0 | 2,0 | 120 | 626,56 | 378,70 | 83,52 | 391,84 —
7 2,0 | 3,0 | 2,0 | 130 | 591,15 | 465,61 | 85,31 | 392,41 —
8 2,0 | 3,0 | 2,0 | 140 | 562,38 | 567,31 | 87,10 | 392,80 —
9 2,0 | 3,0 | 2,5 70 | 903,13 | 150,31 | 81,94 | 386,35 —
10 2,0 | 3,0 | 2,5 80 | 834,55 | 176,08 | 83,73 | 387,80 —
11 2,0 | 3,0 | 2,5 90 | 774,60 | 207,94 | 85,53 | 389,04 | 1,36
12 2,0 | 3,0 | 2,5 | 100 | 717,28 | 239,65 | 87,32 | 390, 18 —
13 2,0 | 3,0 | 2,5 | 110 | 668,61 | 305,81 | 89,11 | 391,10 —
14 2,0 | 3,0 | 2,5 | 120 | 626,56 | 378,70 | 90,90 | 391,84 —
15 2,0 | 3,0 | 2,5 | 130 | 591,15 | 465,61 | 92,69 | 392,41 —
16 2,0 | 3,0 | 2,5 | 140 | 562,28 | 567,31 | 94,49 | 392,80 | 1,46
17 2,0 | 4,0 | 2,0 70 954,39 | 70,51 | 78,91 | 382,94 | 1,13
18 2,0 | 4,0 | 2,0 80 | 894,67 | 78,12 | 81,31 | 384,93 —
19 2,0 | 4,0 | 2,0 90 | 840,27 | 93,99 | 83,70 | 386,63 —
20 2,0 | 4,0 | 2,0 | 100 | 791,17 | 118,48 | 86,10 | 388,06 | 1,22
21 2,0 | 4,0 | 2,0 | 110 | 747,38 | 150,37 | 88,49 | 389,21 —
22 2,0 | 4,0 | 2,0 | 120 | 708,89 | 191,48 | 90,89 | 390,08 —
23 2,0 | 4,0 | 2,0 | 130 | 675,72 | 240,60 | 93,28 | 390,67 —
24 2,0 | 4,0 | 2,0 | 140 | 647,85 | 298,07 | 95,68 | 390,98 —
25 2,0 | 4,0 | 2,5 70 954,39 | 70,51 | 86,33 | 382,94 —
26 2,0 | 4,0 | 2,5 80 | 894,67 | 78,12 | 88,72 | 384,93 —
27 2,0 | 4,0 | 2,5 90 | 840,27 | 93,99 | 91,12 | 386,63 —
28 2,0 | 4,0 | 2,5 | 100 | 791,17 | 118,48 | 93,51 | 388,06 —
29 2,0 | 4,0 | 2,5 | 110 | 747,38 | 150,37 | 95,91 | 389,21 | 1,36
30 2,0 | 4,0 | 2,5 | 120 | 708,89 | 191,48 | 98,30 | 390,08 —

(Continua)
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Tabela D.1 - Continuacao

Caso El E2 E3 Ng T3g DPdrop m Tfs fs

31 2,0 | 4,0 | 2,5 | 130 | 675,72 | 240,60 | 100,70 | 390,67 —

32 2,0 | 4,0 | 2,5 | 140 | 647,85 | 298,07 | 103,09 | 390,98 | 1,43

33 2,0 1 5,0 | 2,0 | 70 |[998,02| 39,95 | 83,28 | 380,38 | 1,14

34 12,050 20| 8 |937,25| 44,14 | 86,28 | 381,95| —

35 2,0 ] 5,0 | 2,0 | 90 | 881,11 | 53,43 | 89,28 | 383,36 —

36 2,0 ] 5,0 | 2,0 | 100 | 829,62 | 70,64 | 92,28 | 384,59 —

37 [ 2,0 | 50 | 2,0 | 110 | 782,77 | 89,05 | 95,28 | 385,66 | —

38 2,0 | 5,0 | 2,0 | 120 | 740,55 | 114,08 | 98,29 | 386,56 | 1,19

39 2,0 | 5,0 | 2,0 | 130 | 703,38 | 145,22 | 101,29 | 387,30 | 1,21

40 2,0 | 5,0 | 2,0 | 140 | 670,05 | 187,03 | 104,29 | 387,85 —

41 2,0 1 5,0 | 2,5 | 70 |998,02| 39,95 | 90,73 | 380,38 -

42 2,0 | 5,0 | 2,5 | 80 |937,25| 44,14 | 93,73 | 381,95 —

43 2,0 | 5,0 | 2,5 | 90 | 881,11 | 53,43 | 96,73 | 383,36 —

44 2,0 | 5,0 | 2,5 | 100 | 829,62 | 70,64 | 99,73 | 384,59 —

45 2,0 | 5,0 | 2,5 | 110 | 782,77 | 89,05 | 102,73 | 385,66 —

46 2,0 | 5,0 | 2,5 | 120 | 740,55 | 114,08 | 105,74 | 386, 56 —

47 2,0 | 5,0 | 2,5 | 130 | 702,98 | 145,08 | 108,74 | 387,29 —

48 2,0 | 5,0 | 2,5 | 140 | 670,05 | 187,03 | 111,74 | 387,85 | 1,42

49 2,51 3,0 20| 70 |916,65 | 150,31 | 82,72 | 386,10 | 1,24

20 2,51 3,0 | 2,0 | 80 | 853,87 | 176,08 | 84,50 | 387,41 —

o1 2,51 3,0 | 2,0 | 90 | 796,12 | 207,94 | 86,27 | 388,58 —

52 2,51 3,0 | 2,0 | 100 | 743,41 | 239,65 | 88,05 | 389,63 | 1,32

23 2,5 3,0 | 2,0 | 110 | 695,72 | 305,81 | 89,83 | 390,55 —

o4 2,5 | 3,0 | 2,0 | 120 | 653,07 | 378,70 | 91,60 | 391,34 —

35 2,51 3,0 | 2,0 | 130 | 615,45 | 465,61 | 93,38 | 392,00 —

56 | 2,5 | 3,0 | 2,0 | 140 | 582,86 | 567,31 | 95,15 | 392,53 | —

o7 2,5 | 3,0 2,5 | 70 |916,65 | 150,31 | 90,12 | 386, 10 —

o8 2,51 3,0 | 2,5 | 80 | 853,87 | 176,08 | 91,90 | 387,41 —

59 | 2,5 |30 25| 90 | 796,12 | 207,94 | 93,67 | 388,58 | —

60 2,5 | 3,0 | 2,5 | 100 | 743,40 | 239,65 | 95,45 | 389,63 —

61 2,5 3,0 | 2,5 | 110 | 695,72 | 305,81 | 97,23 | 390,55 —

62 2,51 3,0 | 2,5 | 120 | 653,07 | 378,70 | 99,00 | 391, 34 —

63 2,51 3,0 | 2,5 | 130 | 615,45 | 465,61 | 100,78 | 392,00 —

(Continua)
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Tabela D.1 - Continuacao

Caso El E2 E3 Ng T3g DPdrop m Tfs fs

64 2,5 | 3,0 | 2,5 | 140 | 582,87 | 567,31 | 102,55 | 392,53 | 1,61

65 2,5 | 40| 20| 70 |966,84 | 70,51 | 87,04 | 382,69 | 1,23

66 2,5 4,0 1| 2,0 | 80 |90514 | 78,12 | 89,41 | 384,89 —

67 | 2,5 40 2,0 90 |849,42 93,99 | 91,78 | 386,75 | —

68 2,5 | 4,0 | 2,0 | 100 | 799,67 | 118,48 | 94,16 | 388,24 | 1,28

69 2,5 | 4,0 | 2,0 | 110 | 755,89 | 150,37 | 96,53 | 389,38 —

70 2,5 | 4,0 | 2,0 | 120 | 718,08 | 191,48 | 98,90 | 390,17 —

71 2,5 | 4,0 | 2,0 | 130 | 686,25 | 240,60 | 101,28 | 390,60 —

72 2,5 | 4,0 | 2,0 | 140 | 660,39 | 298,07 | 103,65 | 390,67 —

73 |25 40 25 70 [966,84| 70,51 | 94,47 | 382,69 | —

74 2,5 40| 2,5 | 80 |90514 | 78,12 | 96,84 | 384,89 —

75 | 2,5 4,0 2,5 | 90 | 849,42 | 93,99 | 99,22 | 386,75 | —

76 2,5 | 4,0 | 2,5 | 100 | 799,67 | 118,48 | 101,59 | 388,24 —

77 2,5 | 4,0 | 2,5 | 110 | 755,89 | 150,37 | 103,96 | 389, 38 —

78 2,5 | 4,0 | 2,5 | 120 | 718,08 | 191,48 | 106,34 | 390, 17 —

79 2,5 | 4,0 | 2,5 | 130 | 686,25 | 240,60 | 108,71 | 390, 60 —

80 2,5 | 4,0 | 2,5 | 140 | 660,39 | 298,07 | 111,08 | 390,67 | 1,57

81 2,51 5,01 20| 70 |1010,97 39,95 | 91,37 | 380,10 | 1,25

82 2,51 5,0 | 2,0 | 80 |949,18 | 44,14 | 94,34 | 382,02 —

83 2,51 5,01 20| 90 |892,38| 53,43 | 97,32 | 383,65 —

84 2,5 | 5,0 | 2,0 | 100 | 840,56 | 70,64 | 100,29 | 385,00 | 1,26

85 2,5 5,0 | 2,0 | 110 | 793,73 | 89,05 | 103,26 | 386,06 —

86 2,51 5,0 | 2,0 | 120 | 751,88 | 114,08 | 106,24 | 386, 84 —

87 | 2,5 50 2,0 130 | 715,02 | 145,08 | 109,21 | 387,33 | —

88 2,51 5,0 | 2,0 | 140 | 683,14 | 187,03 | 112,19 | 387,54 —

89 2,51 5,0 2,5 | 70 |1010,97 39,95 | 98,84 | 380,10 —

90 | 2,5 [ 5,0 | 2,5 | 80 |949,18 | 44,14 | 101,81 | 382,02 | -

91 2,51 5,0 | 2,5 ] 90 |892,38| 53,43 | 104,78 | 383,65 —

92 2,51 5,0 | 2,5 | 100 | 840,56 | 70,64 | 107,76 | 385,00 —

93 2,5 5,0 | 2,5 | 110 | 793,73 | 89,05 | 110,73 | 386,06 —

94 2,51 5,0 | 2,5 | 120 | 751,88 | 114,08 | 113,70 | 386, 84 —

95 | 2,5 | 50 2,5 130 | 715,02 | 145,08 | 116,68 | 387,33 | —

96 2,5 5,0 | 2,5 | 140 | 683,14 | 187,03 | 119,65 | 387,54 | 1,56

(Continua)

143




Tabela D.1 - Continuacao

Caso El E2 E3 Ng T3g DPdrop m Tfs fs

97 3,0 | 3,0 | 2,0 | 70 |928,96 | 150,31 | 90,91 | 385,88 | 1,34

98 3,0 | 3,0 | 2,0 | 80 | 865,68 | 176,08 | 92,67 | 387,20 —

99 3,0 | 3,0 | 2,0 | 90 | 808,10 | 207,94 | 94,43 | 388,38 —

100 | 3,0 | 3,0 | 2,0 | 100 | 756,22 | 239,65 | 96,19 | 389,42 | 1,44

101 | 3,0 | 3,0 | 2,0 | 110 | 710,05 | 305,81 | 97,95 | 390,33 —

102 | 3,0 | 3,0 | 2,0 | 120 | 669,59 | 378,70 | 99,71 | 391,10 —

103 | 3,0 | 3,0 | 2,0 | 130 | 634,84 | 465,61 | 101,47 | 391,73 —

104 | 3,0 | 3,0 | 2,0 | 140 | 605,79 | 567,31 | 103,23 | 392,23 —

105 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 70 | 928,96 | 150,31 | 98,32 | 385,88 —

106 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 80 | 865,68 | 176,08 | 100,08 | 387,20 —

107 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 90 | 808,10 | 207,94 | 101,84 | 388, 38 —

108 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 100 | 756,22 | 239,65 | 103,60 | 389,42 —

109 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 110 | 710,05 | 305,81 | 105,36 | 390, 33 —

110 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 120 | 669,59 | 378,70 | 107,12 | 391,10 —

111 3,0 | 3,0 | 2,5 | 130 | 634,84 | 465,61 | 108,88 | 391,73 —

112 | 3,0 | 3,0 | 2,5 | 140 | 605,79 | 567,31 | 110,65 | 392,23 | 1,77

113 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 70 | 979,58 | 70,51 | 95,18 | 382,41 | 1,34

114 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 80 | 917,98 | 78,12 | 97,54 | 384,64 —

115 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 90 | 862,30 | 93,99 | 99,89 | 386,51 —

116 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 100 | 812,53 | 118,48 | 102,24 | 388,01 | 1,38

117 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 110 | 768,67 | 150,37 | 104,59 | 389,14 | —

118 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 120 | 730,73 | 191,48 | 106,95 | 389,91 —

119 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 130 | 698,70 | 240,60 | 109,30 | 390, 31 —

120 | 3,0 | 4,0 | 2,0 | 140 | 672,59 | 298,07 | 111,65 | 390, 34 —

121 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 70 | 979,58 | 70,51 | 102,63 | 382,41 —

122 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 80 |917,98 | 78,12 | 104,99 | 384,64 —

123 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 90 | 862,30 | 93,99 | 107,34 | 386,51 —

124 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 100 | 812,53 | 118,48 | 109,69 | 388,01 —

125 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 110 | 768,67 | 150,37 | 112,04 | 389,14 | —

126 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 120 | 730,73 | 191,48 | 114,40 | 389,91 —

127 1 3,0 | 4,0 | 2,5 | 130 | 698,70 | 240,60 | 116,75 | 390, 31 —

128 | 3,0 | 4,0 | 2,5 | 140 | 672,59 | 298,07 | 119,10 | 390,34 | 1,71

129 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 70 | 1024,20 39,95 | 99,48 | 379,82 | 1,35

(Continua)
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Tabela D.1 - Continuacao

Caso| £y | Ey | E3 | ng T3, Pdrop m Tys Js
130 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 80 | 962,34 | 44,14 | 102,43 | 381,78 | —
131 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 90 |[905,45| 53,43 | 105,38 | 383,43 | —
132 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 100 | 853,53 | 70,64 | 108,32 | 384,79 | —
133 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 110 | 806,58 | 89,05 | 111,27 | 385,85 | —
134 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 120 | 764,60 | 114,08 | 114,22 | 386,60 | —
135 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 130 | 727,59 | 145,08 | 117,16 | 387,06 | —
136 | 3,0 | 5,0 | 2,0 | 140 | 695,55 | 187,03 | 120,11 | 387,22 | —
137 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 70 | 1024,20 39,95 | 106,96 | 379,82 | —
138 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 80 | 962,34 | 44,14 | 109,91 | 381,78 | —
139 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 90 | 905,45 | 53,43 | 112,86 | 383,43 | —
140 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 100 | 853,53 | 70,64 | 115,81 | 384,79 | 1,54
141 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 110 | 806,58 | 89,05 | 118,75 | 385,85 | —
142 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 120 | 764,60 | 114,08 | 121,70 | 386,60 | —
143 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 130 | 727,59 | 145,08 | 124,65 | 387,06 | —
144 | 3,0 | 5,0 | 2,5 | 140 | 695,55 | 187,03 | 127,59 | 387,22 | 1,69

Fonte: Producéo do autor.
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