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1. INTRODUCAO

O alvo de nossa pesquisa € o projeto de um propulsor de alto desempenho para
aeromodelos de custo de fabricagiio relativamente baixo, € com certa praticidade de
operagao.

Dentre as possibilidades de propulsores para este fim poderiamos citar, motores
alternativos de 2T ou 4T ja existentes no mercado. Poderiamos tentar desenvolver um
projeto para utilizacio de turbo-compressores associados a estes motores alternativos, mas
para termos um desempenho razodvel de poténcia e peso hd a necessidade de trabalharmos
com motores de 4 tempos, o que implica em uma infinidade de problemas para sua
construgdo devido a necessidade de muitos componentes criticos de tamanho reduzido para
acionamento de valvulas e para o sistema de lubrificagio. Podemos citar comandos de

valvulas, balancins, vélvulas , dutos de tubrifica¢io e bomba de 6leo.

Figura 1 Exemplo de um motor 4 tempos Figura 2 Exemplo de um motor 2 tempos

Outra hipétese seria a utilizagio de motores foguetes impulsionados por
combustivel sélido ou por gases comprimidos, mas devido 4 periculosidade esta opcéo foi

desconsiderada.
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Entfo partimos para a analise da utilizagdo de motores a jato que funcionam com
ciclo Brayton. Estes motores s3o capazes de produzir grandes empuxos para uma massa
bem menor se comparado a motores alternativos.

Esta op¢do de utilizarmos motores a jato para aeromodelos parece ser de dificil
utilizagfio, pois geralmente a maioria dos aficionados por aviaco acredita que este tipo de
propulséo € de construcéo complicada e restrita somente a acronaves de grande porte.

Depois de uma pesquisa sobre este tema ficou constatado que a utilizagfo deste tipo
de motor j& esta sendo utilizado em aeromodelos, com um bom desempenho, levando
alguns aeromodelos a atingir incriveis. 400km/h.

Partimos para uma andlise destes motores, verificando como foram construidos e
que materiais foram utilizados, ¢ constatamos que estes propulsores eram construidos com

compressores radiais que equipam automoéveis de passeio dotados de turbo-compressores.

Figura 3 Exemplo de um reator a jato Figura 4 Exemplo de um acromodelo a jato
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Figura 5 Exemplo de um aecromodelo a jato Figura 6 Exemplo de um compressor radial

Figura 7 Vista explodida de um reator.

1 | Bocal de escape 6 | Estator da turbina
2 |Sistema de imjecio  de}7 | Turbina axsal
combustivel
3 | Camara de combustio 8 |Eixo
4 [ Carcaga 9 | Compressor
centrifugo

5 | Estator do compressor 10 | Bocal de admissao

11 |Luva de eixo

Tabela 1 Lista de componentes.
Um dos componentes que exigem um projeto mais bem elaborado e especifico ¢ a

turbina que neste caso € uma turbina axial.
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O combustor observado nas Figuras 8 ¢ 9 € de forma anular e serd adotado no nosso
projeto por ser de ficil construgdio. No sentido de se atingir a mdxima taxa de calor
liberado, devemos operar dentro do tubo de chama a uma taxa de ar/combustivel proxima
da estequiometrica garantindo assim maior estabilidade as custas de um aumento no nivel
de emissdes, principalmente Nox. Todo o material pesquisado sempre fez uma grande
mengdo 4 temperatura dos gases, pois estes propulsores geralmente nZo estdo dotados de
nenhum mecanismo de refrigeragio nas palhetas da turbina, estando sempre limitando as
temperaturas em torno de 600°C para que nfo haja comprometimento da turbina ¢ do

combustor.

Figura 8 Camara de combustio Figura 9 Cimara de combustio

O procedimento utilizado para impedir o aquecimento dos gases muito acima de
600°C ¢ a utilizaglio de relagio Ar/Combustivel sempre alta na entrada do combustor,
sendo que uma fragfo do ar ird para dentro do tubo de chama e a outra seguira pelo bypass.

Este procedimento reduz as temperaturas, mas também reduz muito o rendimento
do propulsor visto que 0 compressor ira consumir uma poténcia elevada para a compress3o
do ar que nfio serd utilizada na combustio ¢ somente serda utilizada como fluido de
arrefecimento.

Uma possibilidade de obtermos maiores temperaturas admissiveis seria a utilizagio

de materiais mais resistentes a altas temperaturas, mas isto iria encarecer o motor e o ganho
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de desempenho poderia ser sentido em um menor consumo de combustivel para uma
mesma poténcia, porém este ndo & objetivo principal de projeto.

Alguns modelos analisados eram propulsionados a propano/butano por
apresentarem excelente carburacfio, mas para o nosso projeto foi feito um direcionamento
para combustiveis liquidos por apresentarem menor periculosidade, e por poupar uma
massa adicional ao aeromodelo com o transporte de um vazo de pressdio, visto que um
tanque de combustivel & feito de paredes bem mais delgadas e possivelmente de pléstico.
Para injetarmos © combustivel liquido teremos a necessidade de uma bomba de
combustivel, mas sua massa € pequena.

Um problema critico a ser resolvido € a lubrificagdio, pois temos rotagdes altissimas
do rotor, variando de 35.000 rpm a 100.000 rpm. Para estas rotagdes o mais intuitivo seria
a utilizagio de mancais de deslizamento, como ¢ o usual em turbo-compressores
automotivos, porém, para tanto ¢ imprescindivel que haja uma bomba para a pressurizagio
do oleo, o que representaria um custo a mais e comprometimento da massa total do
reator.O praticado pelos fabricantes ¢ a utilizagio de rolamentos de esferas ou de roletes.
Ambos sdo severamente exigidos nestas rotagdes e temperaturas apresentando um grande
aquecimento, o qual deve ser considerado. Podemos citar a solugdo de um fabricante que
fez com que o combustivel circulasse entre os rolamentos antes de sua queima, reduzindo a
temperatura deste, mas criando outro problema devido & extragfio do lubrificante original

do rolamento reduzindo a sua vida.
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2. CONSIDERACOES TERMODINAMICAS

Fundamentalmente uma turbina a gds € constituida por quatro se¢des principais :
Compressor , Cimara de Combustio , Turbina , Bocal de Escape. Esta consegue sua forga
propulsiva pela aplicagdo da terceira lei de Newton que afirma que para uma dada agio
existe uma reac¢io na mesma dire¢io e sentido oposto.

O compressor que usaremos € um compressor cenfrifugo de estagio simples onde a
compressdo € atingida acelerando o ar numa diregfio perpendicular ao eixo do motor. Este
tipo de compressor ¢ bastante apropriado para motores pequenos onde ndo ¢ essencial
grandes razbes de compressdo. Como vantagens ele possui baixo peso , resisténcia a
objetos estranhos encontrados no ar , simplicidade , baixo custo . Como desvantagem
possui miamero de estigios bem limitado ( e conseqiientemente razdo total de compressdo
limitada).

O ciclo de um turbo compressor a gas € o ciclo de Brayton. Ele se encontra na

Figura 10 em um diagrama PxV e na Figura 11 em um diagrama TxS.

] d -—T
p ® ?hs@ Cicla de Joule 74 " % 3
Pm s:—'"—m & e abs / | Ciclo de Joule
\ A 1-2: cempresibn J, @ en diagrama
\ N 3-3"turb. comp. [/ T-8
A " @ "-4:turb.trabajo L J
R L AQ=0 @/
Fanp D 1ed @ O Tams
¥

5

Figura 10 Ciclo termodinimico Figura 11 Ciclo termodindmico
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Onde em 1 se toma ar ambiente realizado pelo compressor (a P1 e T1). Este se
comprime até 2 segundo uma adiabatica. Apds isso o ar comprimido ¢é introduzido na
cimara de combustiio onde se agrega uma certa quantidade de combustivel ¢ ocorre a
queima. Durante a combustiio ocorre a expansio 2-3, Podemos considerar esse processo
como isobarico. Como na cidmara de combustio entra tanto fluido como o que sai, a
pressdo praticamente ndo varia. A temperatura T3 (gases de combustfio) ¢ uma temperatura
critica porque corresponde a maior temperatura do ciclo. Portanto os elementos
submetidos a T3 sdo os mais solicitados. Continuando vem a expansdo dos gases até a
pressdo ambiente. Essa expansfio dividi —se em duas fases: na primeira ( de 3-3° ) o
trabalho de expanséio se recupera na turbina que serve para acionar o compressor. Na
segunda (de 3’ - 4) existem duas opgdes :

e BSe entre 3° ¢ 4 se instala uma turbina , o trabalho de expansdio se converte em
trabalho mecénico. Se trata de turbo-propulsor o que comumente se chama turbina a
gas.

¢ Seentre 3° ¢ 4 se segue com a expansdio dos gases em um bocal , o trabalho de
expansdo se converte em energia cinética nos gases . Esta energia cinética serve para
impulsionar o motor. Se trata de um turbo reator 0 que comumente se chama motor a
reacio.

Finalmente os gases de combustiio véo para a atmosfera em 4 . O processo 4-1 &
virtual € corresponde ao resfriamento dos gases até atingir a temperatura ambiente.

As Figuras 12 e 13 abaixo correspondem ao turbo propulsor € ao turbo reator :
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Furb.
Turbo picomp.

COMPpresor Turb.

Potencia

Figura 12 Turbo propulsor

Tutb.
Turbo Nmmp. Tobesa

COompresor

Figura 13 Turbo reator

Figura 14 Analogia com um motor 4 tempos
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3. DEFINICAO DE METAS DE DESEMPENHO

Neste item iremos defimr os pardmetros pelo qual basearemos todo o
desenvolvimento do projeto. Inicialmente podemos definir alguns parimetros de suma
importincia para o projeto como o Empuxo, este referindo-se a forga exercida pelo reator
sobre a fuselagem do aeromodelo. Este pardmetro ¢ um dos mais dificeis de se relacionar
com 0 desempenho do aeromodelo pois matematicamente percebemos que ele é fungéo da
vazfio massica dos gases, da diferenga de velocidade entre a admisséo e o escape de gases

assim como a diferenca de pressdes entre a entrada ¢ a saida do reator.

E=m(V,-V,)+ 4P, - AP
onde os indices 1 e 2 referem-se imediatamente a montante e a jusante, respectivamente
Para o nosso reator, de acordo com o praticado pelo aeromodelistas, precisamos de
um empuxo estatico ao redor de 4kgf .
Outro fator muito importante para de desenvolvimento ¢ a relagdo de pressdes, que

esta diretamente ligada ao rendimento térmico, como podemos observar:

[a—

7 =1- ]

Ty

onde r, epresenta a relagéio de pressdes, interna fornecida pelo compressor ¢ atmosférica
local e k € a constante politropica do gés.

Por esta relagéo fica claro que quanio maior for a pressdo interna do reator, melhor
seré o seu desempenho, mas nds temos algumas limitagdes que impedem que este valor
seja elevado, como a temperatura praticada que nio deve exceder 600°C principalmente na

turbina que trabalha em altas rota¢des.
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Também devemos lembrar que um projeto de compressor ¢ dificil e caro de ser
realizado, logo o mais pratico seria partir de um compressor ja existente. No nosso caso
sera algum compressor utilizado em turbo-compressores de automéveis ou caminhdes, o
que acabamos por limitar a nossa relagiio de pressdes em torno de 4,0.

Um dos fatores mais importantes para o projeto de um motor que ird ser instalado
em um aeromodelo ou avido ¢ a sua massa, pois um motor nfo tera utilidade se ele néo
possui poténcia nem para “carregar” a si mesmo. Iremos considerar que este nosso reator
ndo deve possuir uma relagio empuxo/massa inferior a 2.5 ou seja, ndo deve apresentar

uma massa superior a 1,6Kg.
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4. PRE-SELECAQO DE MATERIAIS

De acordo com o mencionado anteriormente, ja possuimos algumas especificagbes
de materiais para o nosso projeto como compressor que ira ser aproveitado de algum turbo-
compressor € entdo serd selecionado algum que seja construido a base de liga de aluminio.

Para os periféricos o mais indicado seria também alguma liga de aluminio, mas
devido as propriedades do aluminio, ndo é possivel construir uma turbina-estator deste
metal pois para temperaturas de 600°C haveria fusdo das palhetas. Para o aluminio
recomenda-se que ndo temhamos temperaturas superiores a 300°C, logo deveremos
selecionar algum ago-niquel como o SAE 4340 ou os da familia INCONEL pois esta liga
possui boa resisténcia mecénica para temperaturas até 982°C. Poderiamos tentar utilizar
algum ago carbono, mas estes sdo recomendados para temperaturas de ate 538°C, ou seja
para este material, deveremos desenvolver um excelente projeto térmico, € mesmo assim
correriamos o risco de termos uma palheta sendo arrancada a altas rotagdes.

De acordo com a norma MIL-HDBK-5H foi constatado que o INCONEL ¢ a
melhor opgdo pois esta liga apresenta uma linearidade de suas propriedades com o
incremento de temperatura maior que o AISI-4340, assim como uma menor tendéncia a
propagagio de trincas o que neste caso é extremamente critico.

Qutro fator importante que nos fez decidir utilizar esta liga ¢ que o INCONEL nio
tem tanta propensdo a oxidagéo quanto o AISI-4340.

Assim decidimos utilizar este material tanto para a turbina quanto para o estator da

turbina.



22

Para o eixo-luva-cimara de combustio poderemos utilizar o AISI-4340 pois neste
componente temos temperaturas ainda bem elevadas mas nfo hé uma solicitagio tdo severa
quanto na turbina.

O resto dos componentes como carcaga,cimara de combustio, tubeira de escape,
podemos utilizar algum ago de menor qualidade se comparado com o INCONEL e o AISI
4340, de preferéncia algum ago INOX para prevengio de possiveis pontos de corrosdo.

Para o bocal de admissdo podemos utilizar alguma liga de aluminio ou algum

material polimérico como o teflon.
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5. SELECAO DO COMPRESSOR

Para a selegio do compressor realizamos algumas visitas em revendedores de
compressores automotivos para a melhor escolha. Fomos informados de que para obtermos
uma boa vazio de ar com um bom aumento de pressdo € NECEssArio um Compressor com
um trim{Didmetro de entrada/ didmetro de saida) baixo. Outra informagéo colhida € que
para conseguirmos uma relagdio de pressio ao redor de 4,0 atm a rotagdes em torno de
90.000 rpm ¢ necessario que o didmetro externo do compressor seja ao redor de 70mm,
logo escolhemos um compressor Garret M.50.

Este compressor € muito utilizado em preparagio de motores VW-AP-1 800cm’

que equipam a familia Gol.

Figura 17 Compressor Garret M.50

Apds a aquisigio de um exemplar deste compressor foram elaboradas as devidas
medicdes deste para um posterior cdlculo do seu desempenho com a finalidade de iniciar o

projeto dos outros componentes do reator.
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5.1 Medi¢oes do Compressor

Para a medigfio das dimensdes do compressor foram utilizados como equipamentos
de medi¢io o paguimetro para os diimetros e espessuras, o sofiware Autocad para a
medig¢dio dos dngulos, pois esta peca possui muitos detalhes para que fosse utilizado o
projetor de perfil. Algumas dessas medidas estdo presentes no Anexo A € na tabela 2.

Sendo elaborado a seguinte tabela:

Diametro menor 57,00 mm
Diametro maior 75,00 mm
Diametro do centro 28,95 mm

Espessura de palheta 0,62 mm
n° palhetas na entrada 6,00
n® palhetas na saida 12,00
|Angulo de entrada 21,43 | graus
|Angulo de saida 14,90 | graus

Tabela 2 Aspectos dimensionais

Figura 18 Medidas do dngulo&r de entrada



Figura 19 Medidas do dngulo £ de saida
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5.2 Levantamento das Curvas de Funcionamento

Para a utilizacdo deste compressor faz-se necessario o conhecimento da curva de
desempenho do compressor, 0 que ndo pode ser obtida pelo fabricante pois este se
negou a informa-la relatando que estas informagdes eram confidenciais. Entio a
solugéio obtida foi elaborar uma estimativa da curva de acordo com os éngulos e
dimensdes levantados.

Os tridngulos de velocidade do compressor podem ser mostrados nas figuras

abaixo:

Figura 20 Tridngulo de entrada
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-~

Figura 21 Tridngulo de velocidades na saida do compressor

Onde:

V,  Velocidade tangencial da palheta, sendo entio diferente na saida e na

Vi Velocidade de entrada na face de sucgfo.

Velocidade relativa a paltheta na face de sucgio.

v, Velocidade absoluta na saida do compressor.

V,,  Velocidade relativa a palheta na saida do compressor.
B Angulo de saida do compressor.

Para regime permanente podemos escrever a equagdo de Euler para turbomaquinas:

Teixo = Ii’x V. p.l’7.d2
8C

sendo T o torque no eixo.
Podemos simplificd-la para:
T =rir(Vyy ~Vig)
onde as coordenadas X e Y referem-se a dire¢lio tangencial ¢ radial ao compressor

respectivamente.



Sendo:

W=7Tw

onde @ ¢ arotagdio em rad/s e W ¢ a poténcia exigida no eixo.

Podemos indicar:

W =mR,0V,, ~-mRoV,,

onde a velocidade tangencial na entrada ¢ nula logo:

W =R, aV,,

Do tridngulo de velocidades podemos afirmar:

Vax =Vp Vo

onde V, , pode ser escrito como:

Vo =Vy,-sen(f)

sendo B o dngulo de saida.
U=w.R,
Logo:

Voy =U—V,,.sen(f)

onde:

R1
R2
Al

A2

Distincia do centro do rotor ao ponto médio da paleta na face de succio.

Distancia do centro do rotor 4 extremidade da paleta na face de saida.
Area da face de sucgo (subtraida da 4rea do perfil das paletas).
Area da face de saida (subtraida da area do perfil das paletas).

Mas da conservagdio de massa para regime permanente:

my = r, =m

th=p,V,, .4
'
m = ._——V A
RT, 7

-t 2

Vi = Var-cos( )

28
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Logo:
_ #hRI,
¥ B .4,.co5(f)
sendo R a constante do ar, P, e T, a pressdo e temperatura do ar na saida do compressor.

Agora podemos reescrever a equagio da poténcia para estes novos parametros:

W = m.U{U - @%';“n—(m] 4§

Aplicando a 1° de da termodindmica:
hi + Q=h2+W (desprezando as velocidades de entrada e saida pois ao entrar na cimara
de combustio devemos ter V2 muito baixa e de acordo com o volume de controle devemos
ter V1 nulo para regime estacionirioc do motor, ¢ admitindo como uma compressdo
adiabatica):

W=h2-h1 (valores absolutos)

W =mep(l, -1,) (1)

De (I) e (II):
W= m.U.[U . f’;}i}?‘A—WJ = hep(T, ~T))
2
T, = s
|, U R an(f)
P Aycp

Admitindo o ar como gas perfeito podemos representar sua compressdo através da

equagio:

onde k é o coeficiente politropico do at.
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E importante ressaltar que esta equagfo estd em fungfio de um pardmetro de saida
P2. Este valor sera usado para estimar a poténcia de forma iterativa.

Desta equagdo temos a possibilidade de gerar as curvas caracteristicas tedricas do
compressor a partir de uma aproximacio inicial de P; que devera convergir iterativamente
para P2.

Os valores das medidas e 4ngulos do compressor foram utilizados em um grafico
Excel para gerar graficos de razdo de pressdo em fungfo da vazio de ar comprimido.

De acordo com as equagles indicadas foram feitas algumas consideragdes sobre a
pressdo final do ar comprimido. Este valor de pressdo foi utilizado na equagio
iterativamente até que atingissemos um valor de pressdo final de acordo com a pressdo

final observada no grafico gerado.

Parametrode entrada do compressor: Constantes Angulo do rotor

P1 (Pa) 97700|Alfa (rad) 0,374013|R do gas(J/Kg.K) 287 | Alfa(®) 21,43
T {K) 300|Beta (rad) | 0,2600464|Tamb (K) 300|Beta(®) 14,9
R1 (m) 0,0215|A1 (m2) 0,0016637 | Pamb 1

R2 (m) 0,0375|A2 (m2) | 0,0011002|K 14

Tabela 3 Dados para o cilculo do compressor.

Para a estimativa do pardmetro P2 ¢ necessério o conhecimento da vazio massica e
esta nés podemos estimar com base no veiculo em que este compressor é aplicado. No caso

¢ um Gol dotado de um motor de 1.8L com quatro cilindros.
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Sabendo que normalmente temos uma pressio de 2,2 atm no duto de admissdo
quando este motor estd em plena carga a 6000rpm, podemos admitir que ele aspire um
volume conforme a equagio:

V=rpm*cilindrada/60* 2
Sabendo que este motor € de quatro tempos.

V=90 L/s
Para determinar a massa de ar admitida podemos utilizar a seguinte equagéo:

M_ar=densidade. V.enchimento

O enchimento do motor expressa uma relagdo entre o que efetivamente adentrou no
motor pelo valor possivel devido a perdas de carga generalizadas entre coletor de admisséo
e valvulas. Podemos admitir 0,9 como um bom valor para um motor sobrealimentado.

M=Pressio*V*enchimento/Rgas. Tgas

M=(220000%90E-3*0,9)/(287*%365)=0,1701Kg/s

Nos nd@o iremos adotar este valor, pois durante pesquisas com preparadores de
motores o valor de presséo de 2,2 atm ¢ praticado, porém ele € abaixo do valor possivel do
compressor. Isto foi comprovadamente observado durante um teste de aceleragdo no
autddromo de Interlagos onde observamos um Gol dotado deste compressor atingir
6000rpm com a valvula de alivio do turbo acionada para nfio deixar a pressdo ultrapassar
os 2,2 atm com o objetivo de ndo ocorrer maiores danos no motor.

Entdo estimamos uma vazdo de 0,2Kg/s para o nosso projeto, e iremos adotar este
valor para todas as andlises.

Com o auxilio do Microsoft Excel conseguimos expor de forma grifica as curvas
do compressor para diversas rotages. Apesar das curvas serem teodricas, servem como base

para estimar os valores reais.
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Curvas Tebricas Caracteristicas do Compressor
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Grifico 1 Curva caracteristica do compressor.
Curvas Tedricas de Poténcia do Compressor
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Grifice 2 Curva caracteristica do compressor.
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Ao analisar os resultados obtidos, foi observada uma poténcia demasiada para a
compressio, entdo iremos realizar uma analise para checar estes valores:
Da 1° lei da termodindmica para compressores em modulo:
W =(h,—h)m
W =nc, AT
Substituindo alguns valores como m=0,2Kg/s, P2/P1=3,19(90.000 RPM) ¢ T,=300K com

T, obtido atraves da equagio abaixo:

E._. (i)xg}
I, B
T,=417 89K

Sendo Cp=1006 J/Kg.K(para uma pressdo de aproximadamente 2,5 atm) obtemos:
W=23719,468Watt=31,80 Hp
De acordo com o grafico obtemos:

W=31,78Hp , que era o valor esperado, com um erro de 0,09%.

5.3 Definicio da Faixa de Operacéo do Compressor

Para o desenvolvimento do projeto iremos definir uma condigdo ideal de
funcionamento e para as outros devera ser feito um trabalho mais especifico.

Levando em conta todos os fatores como blocagem na entrada, saida e que
devemos trabalbar com uma vazdio superior & vazdio critica de estabilidade, pois caso

trabalhemos com uma vazdo inferior a esta teremos um escoamento pulsante.



34

Selecionamos uma rotagio de 90.000 RPM com uma vazio de 0,2Kg/s o que de
acordo com o Gréafico 1 obtido nos leva a uma relagéio de presséo de 3,19 que representa
uma presséo de 3.19 atm na saida do compressor.

Como em momento algum levamos em conta as perdas de pressdio devido as folgas
do rotor em relagdo & carcaga ou as perdas devido ao atrito ou recirculagdes, iremos admitir
que teremos perdas na pressdo da ordem de 20%, com isso recalcularemos a poténcia ideal
de compressdo para determinar a eficiéncia deste compressor, visto que normalmente para
compressores deste tipo esperamos uma eficiéncia nfio maior que 80% de acordo com a
bibliografia.

Preai=Pateorico- (1-0,2)=3,19%0,8=2,55 atm.

Célcule da temperatura na saida do compressor:

K-1
I{ Pl )K"

P

2real

o=

2tedrico

Tatcoricc=391,99K
PKeciriw = (h2 . hl)m

14

irico = MCp AT
Woesrico=0,2%1006*(391,99-300)=18508,49W=24,82HP
Mas do grafico de poténcia obtemos W=31,78HP
Calculando o rendimento:
n=Wreal/Wgréfico(projeto)=24,82/31,78-0,78
1n=78% de eficiéncia.
0 que esta de acordo com o esperado para um compressor radial automotivo.
Definido o funcionamento do compressor iremos passar para a etapa seguinte que €

um pré-projeto do combustor e turbina.

A Tabela 4 abaixo resume os dados da faixa de operagéio do compressor.



Rotacédo 90.000{rpm
Taxa de Compresséo 255
Pressao Atmosférica 100|Kpa
Presséo de Saida 255/Kpa
Poténcia Reguerida 31,78HP
Vazéo 0,20/Kg/s

Tabela 4 Faixa de operagiio do compressor.

35
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6. CONDICOES DE FUNCIONAMENTO DO COMBUSTOR

Neste topico iremos estimar o consumo de combustivel para posterior projeto do
combustor propriamente dito. Vamos considerar o ar como gés perfeito em regime
permanente, ¢ iremos considerar a energia cinética no interior do combustor como uma
constante pois as velocidades de entrada ¢ saida deste sdo praticamente de mesma ordem,

assim a diferenga entre elas pode ser desconsiderada.

Figura 22 Curvas TxS do reator

6.1 Determinacio do Combustivel

Para o desenvolvimento do projeto do combustor h4 a necessidade de se definir o
combustivel a ser utilizado. Como estamos tratando de um reator para ser utilizado em
aeromodelos devemos salientar a necessidade de termos um combustive! acessivel tanto do
ponto de vista de custos como do ponto de vista de facilidade de obtengdo. Assim dentro

das nossas possibilidades temos como opgfo a utilizagio dos seguintes combustiveis:
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-Gasolina.

-Alcool (Automotivo).

-Querosene.

-Oleo Diesel.

Para o estudo de viabilidade destes combustiveis podemos analisar diversas
propriedades como poder calorifico, densidade, ponto de fulgor, radiago de chamas.

Do ponto de vista do Poder calorifico temos todos eles semelhantes com exce¢iio
do alcool que possui um PCI da ordem de 60% da média dos demais.

Alcool(etano}) 5970 Kcal/Kg

Gasolina(22% alcool etilico anidro) 9450 Kcal/Kg

Oleo Diesel(ntro de cetanas 50) 10200 Kcal/Kg

Querosene 10100 Kcal/Kg

Poderfamos tentar utilizar o alcool como combustivel, com a vantagem de ele
possuir uma radiagio de chamas bem baixa, 0 que ¢ uma grande vantagem do ponto de
vista de superaquecimento do combustor, porém ele tem como inconveniente um ponto de
fulgor elevado, dificultando a partida do motor assim como sua carburagdo, além de termos
a necessidade de um tanque de combustivel maior para comportar mais combustivel devido
ao baixo rendimento provocado pelo baixo PCL

Os outros combustiveis possuem do ponto de vista energético as mesmas
caracteristicas, e como eles sdo formados por hidrocarbonetos, tem grande emissividade de
chamas. Assim o fator diferencial € o ponto de fuigor e a viscosidade. O ponto de fulgor é
a temperatura mais baixa na qual os vapores de combustivel podem ser inflamados,
portanto, esta relacionado com a partida dos motores. A viscosidade tem influéncia no jato
de combustivel injetado na cémara sendo que uma maior viscosidade dificulta a

pulverizagdo. O querosene foi descartado, pois nfio havia nenhum motivo para a escolha
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deste para o aeromodelo visto que ele é mais dificil de ser adquirido que a Gasolina ou o
Diesel, e como o Diesel é composto de cadeias carbdnicas maiores e nio se consegue
facilmente uma queima “limpa” , optou-se pela Gasolina automotiva convencional.

Sendo o calor especifico do ar em torno de 1,0035 KJ/Kg.K ¢ o calor especifico da
Gasolina em torno de 1,71 KJ/KgK e sabendo que estamos trabalhando com uma relagio
ar/combustivel de mais de 70(sera demonstrado adiante), podemos afirmar que o calor
especifico da mistura podera ser considerado como uma media ponderada entre o
combustivel ¢ o ar comprimido, entdo adotaremos o calor especifico da mistura como
sendo 1,011KJ/Kg.K.

Para determinar o consumo de combustivel do reator iremos aplicar o 1° principio
da Termodinimica ao combustor:

Q = MyggesC pgas {13 = 1)
Igualando esta equacio ao calor gerado pelo combustivel:
P coms L CL gacotina 1 quetma- T perdas = My € pgas (T = Ty }H My € iy (T3 = T )

Levando em conta que para o nosso combustor devemos ter perdas térmicas na
parede em tornos de 5% e perdas na combustio devido a queima incompleta do
combustivel da ordem de 2%.

Substituindo os valores encontramos o valor do consumo de combustivel para a
rotacio de projeto que ¢ a rotagio de maior empuxo deve estar proximo de:

m.,., =2,50 g/s

No inicio do célculo foi feita a hipdtese de que a relagdio ar/combustivel seria acima

de 70, agora temos subsidios para checar a veracidade desta hipotese.

F= thyr Meom=0,2/2,5. 10°=80,00
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6.2 Projeto da Camara de Combustio

Alguns parAmetros importantes sobre o projeto da cidmara de combustio devem ser
considerados como seu comprimento, temperatura adiabdtica de chama, injecio de
combustivel , quantidade de excesso de ar na combustio pois queremos que os produtos de
combustio sejam perfeitamente misturados para permitir uma homogeneidade. Queremos
uma queima completa do combustivel e por isso seu posicionamento para ser injetado , a
forma ¢ o estado como vai ser injetado sdo de grande importancia.

Com relagdo ao comprimento da cdmara de combustdo ¢ que queremos € que o
maximo de energia possivel seja transferido para a turbina, portanto, comprimentos
grandes implicam em perdas de carga internas a cimara, transferéncia de calor pelas
paredes diminuindo dessa forma a energia interna do escoamento. Como consequéncia
desse requisito, os comprimentos de chama devem ser pequenos o que nos leva a pensar
numa maior velocidade de queima que possui como pardmetros o quiio rapido teremos uma
taxa de evaporagdo, uma taxa de mistura, uma taxa de reagdo.

Algumas consideragdes ja foram escritas no comego do trabalho e s#o mantidas.

No projeto da cidmara iremos utilizar um bypass que nada mais € do que um desvio
na vazdo de ar principal que circula a cdmara com velocidade razoavel formando um
coeficiente de pelicula que permite a refrigeracéio da parede. Isso é muito importante, pois
durante a combustio teremos altas temperaturas no interior da cimara e se n3o fizermos
um projeto que permita um excesso de ar adequado para a combustdo e escolhermos um
material adequado, a temperatura serd tdo elevada que poderemos ter a fusdio da camara,
palhetas do estator , turbina, perdendo o reator turbojato.

Outra medida a ser tomada ¢ injetar ar em porgdes menores (orificios em torno da
cdmara de combustdo) em relagfo aos jatos principais da entrada propriamente dita do

combustor.
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Sabemos que nessa regifio as temperaturas s&o elevadas e com a adigéo de orificios
na mesma haveria formagfio de uma fina pelicula de ar possibilitando isolar a parede do
calor.

Existem técnicas que podem ser usadas para a refrigeragio da cémara como
adicionar aletas a ela. Esse processo deve ser bem feito, pois aletas por construgo nio séo
solidarias ao combustor e ,portanto devem ser presas a ele, presas de tal forma qgue estejam
em pleno contato com a cAmara para obter o efeito desejado de transferéncia de calor por
condugéo e posterior transferé€ncia por convecgiio e radiagio.

Vamos nos ater neste projeto a escrever um procedimento para ser calculada a
temperatura adiabatica de chama que € a maxima temperatura que pode ser atingida pelos
produtos de combustfio, ¢ vamos obter uma estimativa do excesso de ar assim como um
possivel posicionamento e quantidade de orificios na cAmara de combustio.

A maxima temperatura adiabatica de chama que pode ser atingida, para um dado
combustivel € um certo estado nos reagentes (P e T), ocorre quando a mistura é
estequiométrica. A temperatura adiabética de chama pode ser controlada pela quantidade
de excesso de ar que ¢ utilizada. Isso é importante nas turbinas a gas onde a temperatura

méxima admissivel € determinada por considera¢es metahirgicas.

6.3 Calculo da Temperatura Adiabatica de Chama

Neste Topico iremos efetuar todas as considerages necessarias para determinarmos
as temperaturas atuantes tanto no interior do combustor propriamente dito como a
determinagdo correta da relagio Ar/Combustivel necessaria para promover um

aquecimento dos gases até a temperatura de trabalho, que neste projeto € de 600°C.
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No inicio do item de calculo de compressor utilizamos uma metodologia simples
para determinar estes fatores, o que se apresentou bastante eficaz pois ao término desta
andlise pudemos observar que obtivemos valores de relagio Ar/Combustivel bastante
proximo daquela especificada anteriormente.

A primeira consideraciio que iremos fazer € de desprezar a presenga da umidade no
ar admitido pela turbina, este procedimento nfio afeta em muito o desempenho para este
projeto,

Aplicando a primeira lei da termodindmica ao combustor:

O+ 3 n(hy+AR), =W+ 3 n(hs+Ah),

reagenfes produtos
onde temos como reagentes a gasolina juntamente com o ar, sendo este composto
basicamente por Oxigénio € Nitrogénio.

Mas como para © combustor nfo temos a realizagio de trabalho e devido a

velocidade do processo, podemos considerar a combustio como adiabatica:

S n(hy +AR), = Son,(hy +AR), (D)

reagentes produtos

Para determinar o estado dos reagentes e dos produtos € necessario o conhecimento da

equagfo caracteristica da combustiio.

CoH g +n(12,5)(0, +3,76.N,)——>

800, +9.0,0+ 121231029) 5, (A21ITE) y

2

C,H,OH +n(3).(0, +3,76.N,)—>

(n6376) »

—»200, +3ﬁ,~,0+@02 $ iR

onde n € o excesso de ar na queima.
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Nio devemos esquecer que a combinagio destas duas equagdes segue a proporgéo
de 24% de Etanol em volume.

Devemos esclarecer que neste trabalho realizado durante o ano de 2002 tivemos
trés alteragdes promovidas pelo governo na composigiio da gasolina; passando de 22% para

26%, baixando para 24% seguido novamente para 22%.

Para.. 100m° compustivel —>76m5c wne T 24mf;umor

Em massa;

1%

76m3.692K—§(0ctan 0)——~— 24m3.783K—§(Etanoz)
m m

Logo podemos escrever a relagdo entre a massa de Octano pela massa de Etanol:

_ massa_Qctano _ 58

Relacdo = =93
massa_ Etanol

Em mol:

Relacdo = Mﬂ = Relacdo marssaz.——e—tf{l—gi =113
mol _Etanol - MM octano

Esta relagéio ¢ importante na ora de realizarmos os célculos de entalpia de reagentes
¢ produtos, podendo-se dar os pesos adequados a cada equagdo.

Sendo assim podemos escrever a equacio (I) novamente:

31, (hy + AhY, =L13((h7 + AR ony +12,5.00R5 + AR),, +112,53,76.(h7 + AR),, ) +

reagentes

+ (g + AR, s +3(Rr + AR)y, +1.3.3.76.(hy + AR)y,

¢ para o0s produtos:
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0, (o + AR, = 113805 + ARy +9.( +AR) o + 2123716 ) (B + ARy, +

produtos 2
+ n.w.(ﬁ + AR ) + 2.0 + AR)opy + 3.0t + Alt)yp 00 + 6'"2_ S Gy + Ak),, +
+ n.6.23,76 (ELJ)' +AZ)N2

Onde as entalpias de formagio do oxigénio e do nitrogénio podem ser consideradas
nulas a 25°C para uma pressdo de 0,1MPa e admitindo que o ar de admissdo entra na
cdmara a 144,9°C para o célculo das variagdes de entalpia dos reagentes.

Sendo assim podemos determinar a temperatura adiabdtica de chama igualando a
somatoria dos reagentes com a somatdria dos produtos.

Também calculamos a vazdo massica de combustivel necessaria, com a seguinte

relagéo.

My
1+ Excesso,,

comb AC

estequiométrico

m

sendo que para 0 nosso caso AC € numericamente 14,1,

Realizar estes calculos ¢ extremamente trabalhoso, pois envolve inimeras
itera¢des. Assim o mais logico ¢ utilizar algum tipo de ferramenta computacional.

Para determinar as variagGes de entalpia programamos alguns intervalos de
entalpias para algumas temperaturas conhecidas, obtidas na literatura, no Microsoft Excel
,onde foi desenvolvida uma rotina interpolando estes intervalos e criando uma equagéo
caracteristica da variagfo da entalpia em fungéo da temperatura.

Para determinar a temperatura adiabética de chama basta que a rotina execute o
calculo da entalpia dos reagentes e a dos produtos para uma dada temperatura e excesso de

ar, procurando o valor de temperatura em que estes valores se igualem,
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Tendo em mdo esta rotina foi possivel gerar um grafico relacionando o excesso de

ar com a temperatura adiabatica da mistura,muito 0til para nossas analises.

6.3.1 Andlise para Octano com 24% de Etanol

Limitacéo da analise:
°C 227 <T< 2527°C

Tabela de dados para interpolagéo(KJ/Kmol):
T(K/100) Ah CO; AR N; Ah H,O0 Ah O,
5 8305 5911 6922 6086
6 12906 8894 10499 9245
7 17754 11937 14190 12499
8 22806 15046 18002 15836
2] 28030 18223 21837 189241
10 33397 21463 26000 22703
11 38885 24760 30180 28212
12 44473 28108 34506 29761
13 50148 31503 38941 33345
14 55805 34936 43491 36958
15 61705 38405 48143 40600
16 67569 41904 52907 44267
17 73480 45430 57757 47959
18 79432 4B979 62693 51674
19 85420 52549 67708 55414
20 91439 56137 72788 59176
22 103562 63362 83153 66770
24 115779 70640 93741 74453
26 128074 77963 104520 82225
28 140435 85323 115643 90080

Tabela 5 Dados para interpolago
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Coeficientes da equacéo interpolada de ordem 6
X° x° x ® X X x
Ah CO, 7,00E-05 -0,0096 0,538 -16,86 3285 2205 -9133,5 = 473987
Ah N, -7, 00E-05 0,0071 -0,275 4,4424 -0 467 2731,8 -8138,3 = 3518,35
Ah H,O 7,00E-05 -0,0037 0,017 1,4517 36,21 30461 93929 = 4075,39
Ah O, 3,00E-05 -4,60E-03 0,263 -7,938 1446 2131,9 -7346,4 = 3583,31

Tabela 6 Coeficientes da equacio interpolada

Entalpia de Formacgao:

hf_CO, -393522
hf_N» 0
hf_H.O -241826)
hf_O, 0
hf_C;HsOH -295002
hf CgHis -257280)
Entalpia a 144,89°C

Ah_CO, 47399
Ah N, 3518,4
Ah_H,0 4075,4
Ah_O, 3583,3
Ah_CgHyg+CoHsOH 0
Ah_C,HsOH

Tabela 7 Dados de entalpia

Admitindo um volume de controle em tormo da cdmara o octano adentra 4 cimara

de combustio a 25 °C.

Para 480% de excesso de ar temos os seguintes coeficientes de balanceamento da

equagio da reagfio de combustio:



n_O, 72,5

Produtos_reagao do Etanol
n_CO, 2
n_MNo 65,424
n_H,0 3
n_0O, 14,4
Reagentes_reagdo do Etanol
n_C-HsOH 1
n_N- 65,424
n_H:0O 0
n_O, 17,4

Tabela 8 Coeficientes de balanceamento da reagdo de combustio

Andlise

azdo massica de combustivel:
2,45g/s

Tabela 9 Temperatura adiabatica de chama
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A Tabela 10 contém dados simulados para diversas configuragdes de excesso de ar.

Excesso AR 1emp(°C)

100
115
130
145
160
175
190
205
220
235
250
265
280
295
310
325
340
355
370
385
400
415
430
445
460
475
490
505

2178,80
2148,60
2119,20
2090,80
2063,20
2036,60
2010,60
1985,20
1960,60
1938,80
1913,60
1890,80
1868,80
1858,00
1711,40
1588,40
1484,00
1394,20
1315,80
1247,00
1186,00
1131,60)
1082,60
1038,40
998,20
961,60
928,00
897,20
868,60
842,20
817,80
794,80
773,60
753,60
735,00
717,40
700,80
685,20
670,40
656,40
643,20
630,60
618,60
607,40
596,40

586,20,




Tabela 10 Analise para varias configurages de excesso de ar

De forma grafica obtemos:

620
535
550
565
580
595
610
625
840
655
670
685
700
715
730
745
760
775
790
805
820
835
850
865
880
895
M0
925
940
955
970
985
1000

576,2
566,8
5578
549,2
540,8
533,0
525,2
518,0
510,8
504,0
497 6
491,2
485,2
479,2
473,6
468,0
462.8
4576
4526
447.8
4432
438,6
4342
430,0
4258
421,8
417.8
414.0
410,4
406,8
403,4
400,0
396,6

48
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Temperatura dos Gases de combustio do Octano(Gasolina com
24% Etanol) em Relagéo a relagdo Ar/Combustivel.
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6.4 Dimensionamento da Cimara de Combustio

A geometria da cAmara de combustio com os sistemas de injegdo de ar e
combustivel deve promover a ocorréncia dos seguintes processos
e Formagio da mistura (ar + combustivel);
e Ignicdo da mistura;
¢ Propagacio da frente de chama;
e Mistura dos produtos oriundos da combustio com o excesso de ar com a
finalidade de uniformizar a temperatura dos gases que serfo direcionados para

a turbina.



50

A Figura 23 abaixo mostra um combustor anular projetado para um turbojato de

aeromodelo.

Figura 23 Micro turbina desmontada

Com o auxilio da Figura 23 podemos identificar os componentes a serem
dimensionados para a cdmara de combustfo.
¢ 1 - Cémara Externa( carcaga)
e 2 - Tubo de Chama com as furagdes que caracterizam a zona primdria, zona
secundaria e de dilui¢Ho.
Com o objetivo de atender os requisitos minimos para uma operagéo satisfatoria,

buscamos o dimensionamento desses elementos.
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6.4.1 Camara Externa

Como toda a geometria da cdmara tem por base as dimensGes da cdmara externa, o
didmetro total da cdmara de combustio € de grande importincia.

Para um determinado fluxo existem dois processos para se determinar o didmetro
da cdmara externa, um baseado nas necessidades de perda de carga da cdmara ¢ outro
baseado nas necessidades da combustéo.

O m¢todo que iremos utilizar em nosso projeto serd o da perda de carga, onde a
area fransversal da maior secfio da cimara externa pode ser escrita como:

R *(-7130’5'”.1]2 * AB']-M *[APZ'—MJ
Aer = =
2 B PDyr \ PR

0.5

onde, P3 e P4 séo pressdes totais na entrada e saida da cdmara de combustfio (Pa),
m € o fluxo de massa total em (Kg/s) ,T5 € a temperatura de entrada dos gases na cAmara de
combustiio (K), Arer 6 a drea transversal de maior secdo da cimara externa em (m’), R é a

constante do ar.

A tabela 11 mostra alguns valores de perdas de pressfio em cdmaras de combustdo

Tipo de Camara AP, AR, T
P PDygr .y

Tubular 0,05-0,07 37 0,0036
Tubo-anular 0,04-0,06 28 0,0039
Anular 0,04-0,06 20 0,0046

Tabela 11 Valores de perdas de press8o em cimaras de combustio (referéncia [17])

Os parametros de projeto sfo %‘i (Perda de presséo total).Se houver alguma
3

redugdio neste termo implica em uma redugfio no consumo na proporgio 1:1. QOutro
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. AP, B A
pardmetro —PDS__M (Fator de perda de pressdo) onde com ele mede-se a resisténcia ao
REF

fluxo entre a saida do compressor e a entrada da turbina Este fator representa a soma da

perda de pressio no estator do compressor e a queda de pressdo na cdmara interna.

TO,S. .
Otermo —2
REF** 3

infere a velocidade de referéncia da cimara.

Vamos assumir uma perda de pressio total de 0,04, um fator de perda de pressdo de
20 , a temperatura de entrada do ar na cdmara de 417,89K fluxo de massa de 0,2 Kg/s em
um nivel de pressdo de 2,55 atm.

Com esses valores determinamos o didmetro da cidmara externa de 73,48 mm. Por
uma questio de projeto com vistas no didmetro da turbina e facilidade de obtengdo do

tubo, vamos selecionar um tubo de 126,0 mm de didmetro.

6.4.2 Tubo de Chama

Para otimizar-se o didmetro da cAmara intema existem alguns pontos a serem
discutidos. Um didmetro maior ird implicar em baixa velocidade de escoamento dentro da
cdmara provocando um bom desempenho na ignigio e num grande tempo de residéncia,
implicando uma boa eficiéncia de combustdo. Agora, uma vez que determinamos o
didmetro da cAmara externa, quanto maior o didmetro do tubo de chama menor a drea para
o escoamento do ar que é desviado(bypass). A penetragio do jato ¢ a mistura no centro da
camara poderdo ser inadequados, em fungdo de um diimetro excessivo.Se fizermos tubos
de chama com didmetros pequenos a velocidade dos gases serd alta e o tempo de residéncia
serd baixo implicando perda de eficiéncia na queima. Novamente , a penetragio do jato

serd inadequada ocasionando problemas na mistura e defini¢8o da zona primdria.
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Segundo referéncia [17] da bibliografia, a maioria das maquinas tem desempenho
de combustio 6timo atingido com uma cimara interna com cerca de 65% do didmetro da
cdmara externa. Portanto teremos para a cimara interna de 92,0 mm de didmetro.

O comprimento da cAmara interna é a soma dos comprimentos das zonas priméria,
secundaria (intermediaria) e de dilui¢do.

A zona primaria deve operar a uma taxa ar/combustivel préxima a estequiométrica
para se atingir a maior taxa de calor liberado.

Cabe aqui comentar a respeito das vantagens de uma estequiometria na queima.Para
uma mistura estequiométrica temos como vantagem uma méxima troca de calor, baixa
luminosidade da chama,sem deposigio de carbono.Como desvantagem temos altas taxas de
troca de calor com as paredes da cAmara interna, além de requerer uma zona intermediéria.

Para uma mistura pobre temos como vantagem paredes frias da cAmara interna, nio
requer zona intermediaria, boa distribuigio da temperatura na saida. Como desvantagem,
dificil ignigo.

Novamente, segundo a referéncia [17] da bibliografia valores de 0,5 a 0,8 do
didmetro da cdmara sdo recomendados para o comprimento da zona primaria.No nosso
projeto vamos adotar um comprimento de 46,0 mm.

Para a zona intermedidria, seu comprimento ¢ determinado em turbinas a gas que
operam a baixas altitudes pela necessidade de uma regifio na qual as perdas por dissociagio
podem ser recuperadas tal como a imperfeigdo da queima da mistura. O comprimento da
zona intermedidria é uma relagdo comprimento de cimara de combustio e redugdo da
eficiéncia de combustdo. Vamos adotar o comprimento da zona intermedidria de 86,0 mm
baseando-se na referéncia [18] da bibliografia.

Para a zona de dilui¢Zo que tem a fung3o de diluir os gases de combustdo vindos

das zonas primdria e secundaria proporcionando uma distribui¢io uniforme da temperatura
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do fluxo para a entrada na turbina. Vamos considerar o comprimento da zona de diluigio
de 36,0 mm baseado na referencia [18] € no dimensionamento de cimaras de outros
projetos.

De posse dos valores geométricos para a cdmara, vamos determinar agora o nimero
de orificios em cada zona da cdmara. Vamos utilizar a referéncia [18] que define que 24%
do ar utilizado para a combustéio serd queimado estequiometricamente na zona primadria.
Desse valor, aproximadamente 22% sera oriundo da sec¢fio frontal da zona primaria € 2%
vird da fura¢fio da segfio lateral da zona primaria. Os 76% restantes serfo queimados na
zona intermediaria. O numero de orificios sera calculado pela vazdio massica, onde
determina-se a area total que devera passar esse fluxo e divide-se pela 4rea de cada orificio
determinando a quantidade de orificios.

As tabelas abaixo demonstram os calculos e numeros de furos para cada zona.

m_ar para gqueimar 2,45g/s_combustivel 0,038 Kg/s
Para a Parte Frontal da Zona Priméria 22%
Para a Parte Lateral da Zona Primaria 2%
Zona intermediéria 76%
M_ar ByPAss 0,162 Kg/s

Tabela 12 Porcentagem de ar queimado em cada zona

P2(KPa) 258,378
T2(K) 417,89
Rgas(J/Kg.K) 287
m_comb(g/s) 2,45

Tabela 13 Dados de entrada do combustor
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Para a Parte Frontal da Zona Primaria

[Excesso ar(%) 10

Ar/comb.(estequiométrico) 14,1jm_ar(Kg/s)| 8,36E-03

% Comb queimada na Zona_P. 22|densidade 2,15 Kg!m3
V_orificio(m/s) 10{Area_total 388,05mm?2
N_orificios 10|Diémetro 7,03/mm

Tabela 14 Valores para parte frontal da zona priméaria

Para a Parte Lateral da Zona Primaria

|Excesso_ar(%) 10

Ar/comb.(estequiométrico) 14,1|m_ar(Kg/s)| 7,60E-04

% Comb queimada na zona_P 2|densidade 2,15| Kg/m®
V_arificio(m/s) 10|Area_total 35,28 mm2
N_orificios 30|Diametro 1,22/mm

Tabela 15 Valores para parte lateral da zona primaria

Cabe ressaltar que estamos admitindo 10% de excesso de ar na combustéio dentro

do tubo de chama e que pela disposigdo do nosso combustor teremos um tubo de chama

externo e um tubo de chama interno como mostrado na Figura 23.

Portanto o nimero de orificios calculados nas tabelas anexadas representam o total

de orificios no tubo de chama externo e interno juntos e, portanto devem ser divididos

igualmente pelas duas superficies (interna e externa).

Para a zona intermediaria:

ona Intermediaria
Excesso_ar(%) 10
Ar/comb. (estequiométrico) 14,1|m_ar(Kg/s) 0,03
% Comb queimada na zona_S. 76|densidade 2,15) Kgim® |
V_orificio(m/s) 10jArea_total 1340,54|mm2
N orificios 60[Diametro 5,33/mm

Tabela 16 Valores para a zona intermediaria
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Para a zona de dilui¢go:

Zona_Diluigdo

|M_ar_ByPAss 0,16|(Kg/s)
Area_total 7519,77|mm?2
Diadmetro 17,86/mm
\_orificio(m/s) 10
IN_orificios 30

% Comb queimada na zona P,S 100

Tabela 17 Valores para a zona de diluigio

A figura abaixo mostra a disposicdo da cdmara de combustdo, cAmara externa

(carcaga), tubo de chama e suas paredes (interna e externa) dotadas de ortficios.

Cémara Externa

Parede Externa com
orificios

Tubo de Chama Parede interna com orificios

Figura 24 Disposigio da Camara de Combustiio
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7. CALCULO DA TURBINA

Nesta etapa do projeto ja possuimos a maior parte dos dados necessérios para o
projeto da turbina. Iremos iniciar este topico com a definigdo dos pontos do diagrama Tx S

para a turbina, € o bocal de descarga.

T3m600°C o mmmmmmmmmemn

mtesee |

Te'=144.8%°C |- - - - - T5=39517°C

Figura 25 Diagrama TxS

Os valores das temperaturas indicadas na Figura 25 serdo calculados adiante.

Para o calculo da temperatura T, serda utilizado o primeiro principio da
Termodindmica para a turbina, lembrando que o trabalho gasto na compressdo do ar €
numericamente igual ao trabalho til gerado pela turbina.

Considerando os gases de combustdo como gas perfeito e o0 processo em primeira
anslise como sendo adiabatico reversivel:

W mgresor = Wontina = 1:Cygag (13 = T3)

31,78.745,7=0,2.1011.(600-T,)

T4=482,8 °C=755,8K
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Para determinar a pressdo em que estarfio os gases de combustio no momento em

que deixarem a turbina para posterior descompressdo no bocal.

LS

T, B

K1
X

P4=1,54 atm com P5=2_55atm
Aplicando a primeira lei da Termodinimica para a o bocal de escape dos gases
podemos calcular a velocidade de saida dos gases.

Considerando o processo adiabatico reversivel.

K-1

L _ A%
I, A
Sendo -}—)“—=1,54

wy

Ts=668,17K = 395,17 °C

2 2
q+h4+V74+g.z4 =h5+V75+g.zs+w

VZ
hy=h+—>-
4 5 )

]/52

Vs = \fzvcpgm-(ﬂs -T;)
V5= 420,94 m/s
Iremos realizar uma estimativa do Empuxo gerado pelo reator. Nesta estimativa
estaremos levando em conta que a descompressio dos gases de combustdo foi total, isto €,
temos uma pressdo na face de saida do bocal da ordem de 1 atm. De acordo com essas
consideragdes temos:

E = Empuxo = (Vs —V;)
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Considerando Vo a velocidade ao longe no volume de controle. Assim teremos
Vo= 0 para o reator trabalhando estaticamente.

E=0,2. 420,94 = 84,18 N= 8,60 Kgf

Este Empuxo calculado é somente uma estimativa do valor real, pois ndo foi
considerado nenhuma perda na turbina sendo esta uma das maiores contribuintes para o
aumento de entropia do sistema. Esta pega sera usinada sem as devidas precaugdes entre os
dngulos de entrada e saida, pois ndo temos acesso a equipamentos de usinagem com a
tecnologia necessaria € nem conseguimos encontrar um fabricante no Brasil que atuasse
neste ramo de turbinas axiais. Sendo assim esperamos um Empuxo da ordem de 8,0 Kgf.

Este valor ainda assim ¢ muito elevado em relag@o ao proposto por este trabalho. O
fato de isso ter acontecido é porque selecionamos um compressor automotivo de alto
desempenho por falta de experiéncia, pois o compressor M.50 é um compressor destinado
a competigdes, logo ele possui um desempenho (vazdo massica, razio de pressdo) bastante
elevado.

Para o nosso projeto o mais aconselhavel ¢ a utilizagio de uma turbina axial de
agiio ou de impulso isto €, como por defini¢do neste tipo de turbina toda a variagdo de
entalpia ocorre no estator desta mostrado na Figura 26. Este equipamento € responsavel por
acelerar o fluido para posteriormente passar pela turbina propriamente dita, € esta somente
com a fungio de transformar energia cinética em trabalho.

As vantagens de utilizarmos tal tipo de equipamento é que devido a ndo existéncia
de um grande gradiente de pressdo entre as faces da turbina, niio havera grande passagem
de fluido entre as extremidades das palhetas, com isso reduzindo em muito as perdas. Além

disso, os projetos de turbinas de reagéio sdo bem mais complicados.
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W

VAN XN

Entalpia-h

Velocidade do
Fluido

EstatorfFira)  Turbinsa(moreel}

Figura 26 Curvas de entalpia e velocidade numa turbina de agfio

Uma consideragio que fizemos ao transcorrer deste trabalho € que utilizariamos um
estator e uma turbina dotados de palhetas retas, ou seja, as palhetas ndo teriam 4ngulos de
entrada ¢ de saida diferentes. Este procedimento nfio ¢ muito usual, pois temos a certeza
que ocorrerd o descolamento do fluido da parede quando este atravessar a turbina € o

estator, aumentando as perdas.Isto é mostrado na Figura 27 abaixo.

N
\\

§§
\

Figura 27 Descolamento do fluido da palheta da turbina

ATy

1

A vantagem de escolhermos este tipo de perfil € a facilidade de usinagem, pois com

esta configuragio temos uma maior facilidade para obtermos esta pega.
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Inicialmente nos questionamos se uma turbina com estas caractetisticas poderia
inviabilizar o projeto, porém durante uma pesquisa em alguns livros sobre motores antigos,
observamos que até 1943 todos os motores a jato que foram desenvolvidos apresentavam
este tipo de configuragio. Como podemos citar, temos os cagas fabricados pela
Heinkel(He-176,178 e 282). Os primeiros cagas a jato a serem efetivamente operados pela
Alemanha durante a 2° Guerra Mundial apresentavam este tipo de configuragio como
podemos citar 0 Messerschmitt Me-262 fase 004A ¢ S8 sendo somente abandonado este
tipo de configuragdo nos modelos Me-262 fase $11(1944) dotados de um motor com um
compressor misto, sendo 1 estagio radial e 3 de fluxo axial, um combustor de forma anular
com 16 injetores e uma turbina de dois estagios de palhetas cdncavas.

Para o calculo da turbina iremos adotar uma metodologia analoga a desenvolvida
no calculo do compressor, onde trabalharemos sobre os tridngulos de velocidades.

Podemos inicialmente definir o tridngulo de velocidades na entrada da palheta

mostrado na Figura 28.

Figura 28 Tridngulo de velocidades na entrada da palheta da turbina

Sendo:
V1: Velocidade absoluta de entrada dos gases na palheta da turbina.
V1r: Velocidade relativa dos gases em relagfo a palheta.

a: Angulo de saida dos gases do estator (Angulo do estator).

o’: Angulo relativo de entrada dos gases na paleta.
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VL: Velocidade média da palheta.

Onde podemos escrever as seguintes relagdes:

Vir? = VI +VI2 -2V 1 VL .cos(a)

V1r = V12 +VI? -2V 1.VL.cos(ex)
Sendo ; Vliry=Vly:

Vir.sen(er ) = Vl.sen(er)

V1.sen(x) J

o'= arcsen
1r

Sendo que para o calculo de V1 podemos aplicar a 1° lei da termodindmica para um

gas perfeito como indicado:

V1= 2Ah 0 = 2005 ~T,)

E para o tridngulo de velocidades na saida:

Figura 29 Tridngulo de velocidades na saida da pafheta da turbina

Onde os termos:
V2: Velocidade absoluta dos gases na saida da palheta.

V2r: Velocidade relativa dos gases na saida da palheta.
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/3 : Angulo da palheta.

A" Angulo relativo dos gases na saida em relagdo & palheta.

Deste tridngulo de velocidades podemos escrever as seguintes relagdes:

ml = m?2

plViyAl= pV2y 42

Mas como em uma turbina de agSio ndo temos variagdo de entalpia na palheta,
P1=P2; T1=T2 ¢ Al=A2:

V1.sena =V 2r.sen{ )

_ Vl.sen(a)
B sen(f)

V2r

Calculo das condigdes de saida relativo:

V2 =V2r* + VI -2V 2rVL.cos()

V2= V2r? +VI? -2V 2rVL.cos(f)

Vart =VI? +V2? =2 VLYV ?2.cos(180°- ")

VIZ +V2% -V2¢?
2V2VL

B'=180°- arccos(

Sabendo que com as condigles de entrada e de saida determinadas, podemos obter
o torque e a poténcia gerada pela turbina:

T =mr AV

T = dier(V1x —V 2x)

|T = m.r.(V1.cosa+V2.cos ﬁ')|

Pot=T.w

Pot=T2xf = 2-_75-_1%3"1)_1’
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Agora ja possuimos subsidios para podermos determinar as caracteristicas da
turbina com 2 finalidade de atender os requisitos do compressor.

Do célculo do compressor nés haviamos calculado que este necessitaria de
31,78HP para obtermos as condi¢ies de escoamento desejadas, mas até entdo ndo
haviamos citado perdas na turbina, o que nesta etapa do projeto deve ser levado em conta.

De acordo com pesquisas, estimamos que a turbina possua um rendimento de 70%
0 que aumentaria a poténcia a ser gerada por esta para cerca de 45,40 HP como podemos

observar:

P Otrequen'do - 31578

Pot =

turbina

= 45 A0HP

turbing >

Para a solugdo deste problema, foi utilizado o software Excel onde programamos as
fungdes expostas, e recursivamente alteramos os dados de entrada até obtermos a poténcia
desejada.

Analisando esta planilha verificamos que quando escolhemos palhetas planas para a
turbina, aceitamos que haveria um descolamento do fluido em relagdo a patheta, Mas nfio é
admissivel que o fluido colida sobre esta com um angulo inferior a $0°. Na verdade quanto
mais tangente for este choque melhor sera o desempenho da palheta, pois caso este dngulo
se aproxime muito de 90° poderd ocorrer um refluxo, isto é, parte do fluido poderia ao
invés de escoar para fora da turbina, ricochetear novamente para dentro da turbina,
aumentando muito as perdas, além de criar uma enorme perda de carga.

Esta andlise foi feita em duas rotagdes que consideramos importantes: A rotagio de
regime, 90.000 rpm e a rotag@o que estimamos que se¢ja a rotagdo de partida, 15.000 rpm.

Nela calculamos o angulo de incidéncia, como sendo o dngulo que o fluido ira
colidir com a palheta.

dngulo.de.incidéncia = f +a'
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Depois de criada a planilha, seguimos o seguinte procedimento:

1-Fixamos o raio da turbina em 35,00mm, consideramos que o fluido incida
pontualmente neste didmetro (médio).

2-Inserimos as caracteristicas de funcionamenio da fturbina como rotagdo,
temperaturas de entrada e saida do estator (calculo de V1) e vazéo massica.

3-Fixamos ¢ &ngulo do estator «-alpha, ¢ variamos o fngulo de palheta até
obtermos a poténcia desejada de 45,40HP.

4-Anotamos os resultados de dngulos dos componentes € o 4ngulo de incidéncia.

5- Varremos este intervalo de dngulo do estator de 35° até 41°, pois para dngulos
maiores que 38,4° foi observado que ocorreria a formagfio de ondas de choque, pois
teriamos velocidade relativa 4 palheta acima da velocidade do som que pode ser calculada
através da seguinte equagfio:

Vsénico = k.RT ; onde K & o coeficiente politrdpico do Ar, R é a constante do Ar,
e T é a temperatura do Ar na palheta.

6- De acordo com o dngulo de incidéncia observado procuramos maximizar este,
logo repetimos o processo para diversas configuragdes onde posteriormente representamos
de forma grafica os dados obtidos.

7- Repetimos estes processos, mas para a rotagio de partida (15.000 rpm) anotando
os dados.

Agora nds ja possuimos subsidios para escolher dentre as opgoes obtidas, qual seria
o valor de maior rendimento. Para tanto representamos de forma grafica (Grafico 4) os
dados dos dngulos de incidéncia, tanto para a rotagéio de 90.000 rpm como para a rotagéo
de 15.000 rpm além da velocidade relativa a palheta Vi2, escolhendo o ponto onde
obtivemos os maiores valores para os dois casos, visto que nfo ha a possibilidade de

alterarmos os dngulos das palhetas durante a transigfio de regime.
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este de
R2(cm) 3,5 el:
alpha(®) 37,50
beta(®) 32,98 0,65
Rotacéo(rpm) 90000 beta(rad) 0,58
Entrada na Turbina \V1(m/s) 486,80|0K vel. Sub sdnico,
Vazéo(Kg/s) 0,2 Vi(m/s) 329,87|0K vel. Sub sénico.
T1(°C) 600 V1ir(m/s) 301,66|0K vel. Sub sénico.
T2(°C) 4828 Ipha’(rad) 1,38
Cp(J/Kg.K) 1011  alpha’(®) 79,2
Coef. Politrépico 1, v2r(m/s) 544,41|0K vel. Sub sonico.
Rgas(J/Kg.K) 287  M2(530) 322,34/0K vel. Sub sénico.
beta’(rad) 1,17,
beta’(°) 66,83
Torque(N.m) 3,59
Pot(W) 33846,02
Incidéncia(®) 112,22
Pot(HP) 45,39)
Tabela 18 Dados da turbina e verificagio de escoamento sdnico
Dados obtidos:
R2(cm) 3,5 3,5 3,5 3,50 3,50 3,50 3,50
talpha(®) 41,00 40,00 39,00 38,00 37,00 36,00 35,00
beta(®) 34,00 33,70 33,50 33,17 32,87 32,54 32,20
Rotacao(rpm) 90000,00, 90000,00 90000,000  90000,00 90000,00 90000,00, S0000,00
\V2r(m/s) lsénico  lsbnico  sénico 547,78 539,80 531,96 523,99
Torgue(N.m) 3,59 3,59 3,59 3,59
[Incidéncia(°)90Krpm 113,00 111,50 109,94 108,34
Pot(HP)90Krpm 45 32 4532 45 33 45,32
[Incidéncia(®)15Krpm 75,53 74,14 7272 71,28
!Pot{HP)‘lSKrpm 11,61 11,61 11,61 11,61

Tabela 19 Dados analisados para meihor aproximagio da poténcia
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Refinamento dos dados:

lalpha(®) 39,00 3800 37,50 37,00 3650 3600 3550 3500
beta(®) 33,40 3317 32,98 3287 3267 3254 3233 3220
Rotagso(rpm) 90000 90000, 90000 90000 90000 90000 90000 90000
R2(cm) 350 350 350 350 350 350 350 350
\V2r(m/s) m 54837 544,41 53980 536,43 531,98 52859 523,99
Torque(N.m) 359 359 359 359 359 359 359 359
lincidéncia(®)90Krpm| 114,41] 112,96 112,22 111,50, 110,69 109,94 109,10 108,34|
Pot(HP)90Krpm 4539 4538 4539 4532 4539 4533 4539 45,32
lncidéncia(®)15Krpml 76,85 7549 74,80 74,14 7340 7272 71,96 71,28
Pot(HP)15Krpm 1162 1162 1162 1161 1162 1161 1162 1161
IMACH1=1 551,07 551,07 551,07 551,07 551,07 551,07 551,07 551,07,

Tabela 20 Melhor aproximagio dos dados da Tabela 14

Angulo de estatorXAngulo de incidéncia;V2r
120,00 ; \ —T | 700,00
- £90,00
115,00 1] IE - - } 630,00
o 670,00
110,00 ) & | # = | - 660,00
. 65000
105,00 : —1 { L - }> — 1 leao0
. [ | 6000
% o 1 - - o E
3 | | 610,00
5 e : A - ‘ — — w00 &
E 550,00 g
& 89000 - : 580,00
£ 1' T [ 570,00 =
85,00 —h. 1 1 4 ‘Jt i _;_ _J_._ i — gﬁ
s000 | I e — | s4000
[ | Mn 530,00
75,00 = [ [ERRY I S SR N S e y
] e
0,00 ‘ —L £00,00
3,00 8,00 150 37,00 38,50 38,00 35,50 35,00
Anguio do Estator(®)
—o— |ncidéncia(®)90Krpm —e— |ncidéncia(®15Krpm
et 21 (1Y) —o—MACH1=1

Griafico 4 Desempenho da turbina.
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De acordo com o Grafico 4 decidimos escolher a s seguintes caracteristicas:

R2(mm) 35,00M/1(m/s) 329,87
Ipha(®) 37,50M1r(m/s) 301,66
beta(®) ~ 32,98alpha’(rad) 1,38
Rotacdo(rpm)  90.000alpha’(®) 79,24
Vazio(Kg/s) 0,20v2r(m/s) 544,41
T1(°C) 600,00V/2(530) 322,34
T2(°C) 482,80Beta’(rad) 1,17
Vel.S6nica 551,07Beta’(®) 66,83
alpha(rad) 0,65Torque(N.m) 3,59
beta(rad) 0,58Pot(W) 33.846,02
V1(m/s) ~ 486,80Incidéncia(®) | 112,22
Pot(HP) 45,39

Tabela 21 Caracteristicas da turbina

7.1  Especificacdes da Turbina

Outro fator importante que ja temos dados para determinar € a area de passagem
dos gases na turbina. Ainda nfio podemos determinar com exatiddo as caracteristicas da

turbina, pois para isso deveriamos saber a espessura das palhetas e o niimero delas.

"= p.V4y.Apmagem
P4
m=-——>2VW4y.4

m= ﬂu.V4.sen(a).A
RT4

passagem

Substituindo:
P4 =1,58 atm

A =9,506.10"m”* = 950,60mm*

passagenli(

Sabendo que esta area ¢ a 4rea normal ao escoamento, como indicado na Figura 30.
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A\Y

Al

Figura 30 Area de passagem dos gases na turbina

Sendo assim podemos escrever a seguinte equagéo para o estator:

A' = Asen(a)=A

passagent
logo,
A=156153mm’

Desprezando a espessura das palhetas, que somente serd inclusa no

dimensionamento, podemos estimar os di2metros maximo e minimo do estator.

A

2
A4 '4 i) =1561,53mm”

Sabendo que:

Voo = 33mm = d ... = T0mm = M

Destas equacdes, concluimos:

Dext=Diametro externo do estator = 77,10mm

Dint=Didmetro interno do estator = 62,90mm

Para o calculo da turbina, iremos fazer uma andlise andloga ao executado no estator
da turbina:

A= Asen(f)= 4

passagem

logo: A =1746,31mm’

A

2
- -—ﬂ——-—”'(d“:‘ D) _ 1746 3 1mm”
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Sabendo que:

Fosiio = 35mm=>d .. =T0mm = M

Destas equagdes concluimos:

Dext=Didmetro externo da turbina= 77,94mm

Dint=Didmetro interno da turbina = 62,06mm

Diante desta discrepdncia entre didmetros de estator ¢ da turbina, o mais
aconselhavel seria escolher Angulos semelhantes de estator € de turbina, mas de acordo
com o desenvolvido anteriormente, por motivos ja esclarecidos utilizaremos estes mesmos
dngulos. Sendo assim a melhor postura é adotarmos os didmetros da turbina também para o
estator. Para corrigir a area de passagem podemos adicionar palhetas at¢ balancearmos a
area novamente.

Este procedimento ird resolver além deste problema um outro. E sabido que quando
temos uma turbina e o seu respectivo estator com numeros iguais de palhetas, igualmente
espagadas, ocorre o fendmeno de batimento. Este fendmeno ¢ o alinhamento de todas as
palhetas da turbina e do estator ao mesmo tempo, gerando muito ruido. Mas no nosso caso
teremos entfio nameros diferentes de palhetas entre o estator e a turbina, resolvendo os dois
problemas.

Para determinarmos as dimensdes corretas dos didmetros do estator e da turbina
devemos saber qual sera o numero de palhetas de ambos assim como a espessura deles.

Devemos lembrar que devemos ter um niimero de palhetas suficiente para que a
palheta ndo falhe por flexdio visto que quanto menor o nimero de palhetas maior sera a
forga atuante sobre ela para produzir a quantidade desejada de poténcia. Adotaremos uma
espessura de 1,50 mm para a palheta da turbina e de 2,00mm para a palheta do estator.

A espessura maior para o estator & justificada por uma analise onde tentamos

igualar as areas de passagem e concluimos que necessitariamos de cerca de 30 palhetas de
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1,5 mm para igualarmos as 4reas, entdo decidimos utilizar palhetas mais espessas. Claro
que estes valores podem ser alterados durante o projeto caso seja observado a flexdo destas

por critérios de resisténcias dos materiais.

As equagdes para este novo cdiculo sfo andlogas as anteriores. Somente incluimos

as considerages sobre a espessura da patheta.

Comp _palheta = ,(,‘_iexr_;___dmt)
APWGgem O
= —()— + WpppeiereSpessura. Comp _ palheta
semexr
A = M
4

?siio = 33mm = d .. = T0mm =

Se observarmos as equagdes percebemos que elas sfo iterativas, pois para
determinar os didmetros devemos saber o comprimento da palheta e este por sua vez €
deduzido pela solugdo destas equagdes.

Uma resolucio matematica deste problema requer tempo e uma boa habilidade,
logo partimos para uma resolugfo iterativa onde introduzimos estas equagdes no Microsoft
Excel ¢ adotamos um comprimento inicial de 10,0 mm para a palheta ¢ iterativamente

convergimos para o valor correto. Os resultados estdo expostos na Tabela 22 abaixo :



Estator [Turbina

Espessura.palheta
Compri.palheta

2,00 1,5mm
9,77 9,71jmm

72

Tabela 22 Dados da palheta da turbina e estator

Num.palheta 24 20

P4 154000 154000Pa

Area passagem(' ) | 950,597| 950,597jmm?

A= 2030,49| 2037,61jmm?

d_ext 79,23  79,27mm erro | -0,04% |
d_int 60,77 60,73mm  lerro | 0,05% |
comp.palheta 9,23 9,2?']mm

Estes valores poderfo ser alterados assim que dimensionarmos a espessura das

palhetas, mas como a area tem um incremento proporcional ao quadrado do didmetro, nio

esperamos grandes diferencas.

Sendo assim escolhemos as seguintes caracteristicas:

Diametro maior{mm) 79,27
Diametre menor(mm) 60,77
Area superficial{mm®)-Turbina | 2037,61
Area superficial{mm?)-Estator | 2030,487
Alpha(angulos do estator) (°) 7.5
Beta(Anguio da Turbina) (°) 32,98
Poténcia tedrica (HP) 45 39
Angulo(®) Incidéncia-90.000rpm 112,22
Angulo(®) Incidéncia-15.000rpm 74,8
N°palhetas_Turb. 20
IN°palhetas_Estator 24|

Tabela 23 Caracteristicas da turbina e estator

Esta poténcia indicada ¢ somente a poténcia tedrica, pois de acordo com os

conhecimentos desenvolvidos, esperamos uma poténcia de 31,78HP, suficiente para que o

compressor trabalhe.
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T = L.tan(ex)
7" = K. Ltan(x)

A questdo entdo fica em determinar o quanto maior devemos utilizar desta distdncia

Este fator K obviamente é fungfo da velocidade do fluide, o que nem sempre & fécil
de se determinar. Empiricamente observamos que com velocidades de fluido menores que
80 m/s podemos adotar um valor da ordem de 0,8 e para velocidades superiores a 110 m/s
um valor razoavel seria de 1,3, o que sera adotado em nosso projeto.

Logo:

t 1

% = 0,767 para o estator e % = 0,649 para a turbina.

Resta entdo saber quantas palhetas devemos ter para podermos determinar o
comprimento L.

Iremos admitir para a turbina 20 palhetas conforme pesquisa na Internet de outros
projetos e 24 para o estator. Estes valores podem ser alterados, pois de acordo com
critérios de resisténcia dos materiais podemos observar a flexfio das palhetas ou uma
espessura pequena para suportar o torque. Lembre que quanto menor o numero de palhetas
maior devera ser a forca distribuida nela para promover o torque desejado.

Assim:

nL = r.d, Onde n € o nimero de palhetas € dm ¢ o didmetro médio.

Para a turbina:

20.L-3,141570 => L=10,995=11mm

Para o estator da turbina:

241=3,141570 == L1=9,163=9,16mm
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Outra dimensdo da turbina e estator que temos que nos preocupar é a distancia entre
palhetas, pois caso tenhamos uma distancia demasiadamente grande podemos ndo

redirecionar o fluido de acordo com o &ngulo de projeto como indicado na figura abaixo:

1L
N
M

Figura 31 Analise da distancia entre palhetas

Um método rapido e satisfatoriamente eficaz para determinar a relagdo entre o
espagamento das palhetas e a espessura da turbina sera utilizado adiante;

Iremos utilizar um volume de controle como o indicado:

L

Figura 32 Volume de controle

Em uma condi¢do limite podemos admitir que uma particula que passe rasante a
palheta da direita (Figura 32), poderia teoricamente seguir em uma trajetoria retilinea até
atingir o trecho final da outra patheta, conforme indicado na ilusirag@io.Caso tenhamos um
comprimento T” maior que o comprimento para este caso limite, podemos com certeza
afirmar que nfo € possivel uma particula atravessar esta se¢do sem gue haja mudanca de
diregfio, pois fatalmente ird colidir com a palheta da esquerda.

Este caso limite pode ser expresso pela seguinte relagdo:
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Portanto,

1 '

= 0,767 para o estator e % = 0,649 para a turbina.

T’estator = 7,03mm

T’turbina = 7,14mm

Didmetro maior(mm) 79,27,
Didmetro menor{mm) 60,77
Area superficial(mm?)-Turbina | 2037,61
Area superficial(mm?)-Estator | 2030,487

Alpha(angulos do estator) (°) 37,5
Beta(Angulo da Turbina) (°) 32,98
Poténcia tedrica (HP) 45,39

Angulo(®) Incidéncia-90.000rpm 112,22
Angulo(®) Incidéncia-15.000rpm 74.8

N°palhetas_Turb. 20
N°palhetas _Estator _ 24
T"estator(mm) _ 7,03
T'turbina(mm) 7,14

Tabela 24 Caracteristicas da turbina e estator

Restando apenas checar por métodos de resisténcia dos materiais se esta turbina nfo

ira falhar:

7.2 Andlise de Resisténcia Mecanica da Turbina

Para esta analise separamos os modos de falha em trés tipos:
e Tracgdo da palheta por centrifugacio;
¢ Flexdo da palheta pelo carregamento fluido;

e Fratura diametral da turbina.

Para os dois primeiros modos de falha os esforgos resultantes destes dois tipos de

carregamentos serdio a somatéria das tensSes maximas dos mesmos.
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E para o terceiro modo de falha temos como resultante a somatéria das tensdes de
centrifugagio do disco e da centrifugacio das palhetas solidarias ao disco.

Os célculos foram elaborados em planilhas do Microsoft Excel, pois com ele
pudemos ensaiar diversas configuracdes de formas e materiais apds ter sido previamente

programado.

7.2.1 Tracgéo da Palheta por Centrifugacio

e

Figura 33 Palheta da turbina

A Figura 33 representa uma tnica palheta da qual iremos desenvolver algumas
equagdes para determinar a tensdo em que o material da base da palheta sera sujeito devido

a centrifugacéo.

-2
(I) Fe= % ( Equacio elementar de Newton)

Sendo m = p¥ (onde m:massa, p: massa especifica, V: volume )
Para um elemento da palheta de espessura infinitesimal:

(II) m= p.Adx (onde A: érea da segdo da palheta)

(111) V= @.{di +x) (onde di: didmetro interno)

De 111 e III concluimos :
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dFc= p.A.dx.(dz‘ + x)aJ2 Integrando esta equagéo:
L z

I dFc = I p.Aldi+ x ) dx

1] 1]

pAL}a*

Fe=pAdil.o®+

Para determinar a tensdo de tragdo, basta dividir pela area da segéo da palheta.

2 .2
o, = pdiLlo’® +—e~%w—

Com o objetivo de checar se nfio ocorrerda um estiramento demasiado na palheta,
também podemos calcular este estiramento através da Lei de Hooke:

g=1E

Estiramento = %.Comp__ patheta

7.2.2 Flexdo da Palheta pelo Carregamento Fluido

Neste tdpico iremos realizar analise do segundo modo de falha que seria a flexdio da
palheta.

A for¢ca atuante nas palhetas na dire¢lio axial sfo oriundas da variagdo de
velocidade do fluido na diregdo axial ao rotor como ja discutido. Mas como nédo deve haver
variagdo de velocidade (conservagio de massa), muito menos uma diferenga sensivel de
pressdo nas faces da turbina, podemos desprezar a existéncia dessa forga.

Na diregdo tangencial ao rotor temos uma grande variagdo de velocidade
(responsavel pelo torque) sendo esta entdio a componente a ser analisada neste modo de

fatha.



78

Podemos determinar a forga atuante em cada palheta através das equagdes abaixo:

W =T ( onde W: Trabalho da Turbina, T: Torque no Eixo , ®: velocidade angular do

rotor)

W= f.rm.a) ( onde F : Forca total atuante sobre todas as palhetas , rp, : raio médio)

F= (onde F: forga atuante em cada palheta , n : nimero de palhetas da turbina)

r,.0.n
Agora temos condigSes de realizar os célculos de resisténcia dos materiais da

turbina. De agora em diante utilizaremos como referéncia a Figura 34 e Figura 35.

Figura 34 Vista da palheta da turbina
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i—FX+ ' =

Fy yr
v

Figura 35 Vista de topo da palheta

Por medidas de aproximagdo de calculos adotaremos uma segfio de palbeta

retangular.
b= T
sen(f)

h:espessura_de _palheta

Fx = Fcos(f)
Fy = Fsen(f3)

Momentos de Inércia da Palheta:

b

3
P _hb
12

Jo—L
Y=

Momentos Fletores atuantes na Palheta:

Fy.Comp _ patheta

My =
Y 2
A= Fx.Comp{ palheta

onde Comp palheta : (dext-dint)/2

Tensdes:
Myh Mb
Iex'2 Iy 2

Finalizando o célculo de tensdes para o segundo modo de falha.
Podemos agora determinar a tensdo de tragdo maxima na base da palheta como

sendo a somatoria das tensdes do primeiro ¢ segundo modo de falha e comparar com a
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tensdo admissivel do material em questio (INCONEL-718) obtendo o coeficiente de
seguranga.

Como em momento algum realizamos um célculo especifico de fadiga devemos ter
angulos de arredondamento na usinagem o maior possivel reduzindo as concentragdes de
tensdio. Outra medida que podemos tomar ¢é exigirmos um coeficiente de seguranca da
patheta maior que 2.23, pois de acordo com teorias podemos afirmar que para materiais
ferrosos temos uma vida “infinita” a fadiga se trabalharmos com tensdes de o maximo 45%
da tensdo de escoamento do material.

Todas estas teorias expostas neste item foram desenvolvidas em planilhas anexadas

abaixo.



Caracteristicas:
rotacéo: 80000rpm
Poténcia desenvolvida: 45 39HP
Diametro maior(de) 79,27 mm 0,07927m
Diametro menor{di) 60,77 mm 0,08077m
massa especifica: 8300,00kg/m’
espessura palheta 1,50mm 0,0015m
beta(angulo de palheta) 32,98°
T 7,14mm 0,00714m
L 11,00mm 0,011m
n° palhetas 20
Sy(Alsi-4340) 882,73Mpa (482,8°C)
E(a1sl-4340) 139Gpa (482,8°C)
Fator de seguranca: 2,00minimo
1° modo de falha_Tracéo por rotacédo da palheta:
comp.pa. 9,25mm 0,00925m
rot 9424 78Rad/s
h 1,50mm 0,0015m
b 13,12mm 0,01312m
Area 19,67 mm? 1,97E-05m2
Fcp 4697 52N
ltensao 2,39E+08Pa
Elongagéo 1,72E-06%
Estiramento da palheta 1,59E-05imm
2° modo de falha flexdo de palheta:
Pot 33847,323W
beta 0,58Rad
Ixx 3,69Mm* 3,7E-12m4
lyy 282,08Mm* 2,8E-10m4
F' 102,58N
F (or patnets) 513N
Fx 430N
Fy 279N
m_x 0,0198N.m
_y 0,0129N.m
Tens&do_X 2625208,6Pa
Tensdo Y 462643,73Pa
Tensao 3,09E+06Pa I
Andlise
Tenséo 241 8Mpa
L’aior de Seguranca: S |OK

Tabela 25 Resisténcia mecinica das palhetas da turbina

81
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O estator da turbina nfio serd checado, pois suas palhetas apresentam uma espessura
maior que a da turbina ¢ sendo a turbina sujeita a condigdes de esforgos mais severos que a
do estator, nfio € possivel que as palhetas do estator falhem.

Para as tensdes de materiais, utilizamos uma correspondéncia entre as tensdes e
temperaturas obtidas segundo a norma MIL-HDBK-5H presente no Anexo B deste

trabalho. Sendo estes manuais cedidos pela AKAER/EMBRAER engenharia.

7.2.3 Fratura diametral da turbina.

Neste modo de falha iremos checar se de acordo com as dimensdes determinadas
ndo podera ocorrer o rompimento do disco de turbina ao meio devido a centrifugacio
deste.

Este modo de falha ¢ um dos mais importantes, pois caso ocorra 0 rompimento do
disco na maior rotagdo, o que geralmente acontece, teremos duas metades de disco a uma
rotagdo altissima e consecutivamente a uma velocidade altissima(aproximadamente
200m/s) sendo liberadas. Como estas velocidades sdo comparaveis a velocidade de balas,
seria muito dificil que estes “projéteis” permanegam no interior do reator, podendo ser fatal
para qualquer observador a sua volta.

Iremos admitir que o disco parte-se ao meio o que na verdade ndo € uma suposigéo,
pois para qualquer tipo de particBo radial que realizamos, teremos a area de segio sempre
uma constante apenas alterando a massa.

Entfio ¢ bastante razoavel supor uma particio ao meio, pois somente deste modo

iremos maximizar a massa das duas seges, com i1sso maximizando a tenséo.
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Figura 36 Parti¢do da turbina ao meio

Para esta analise calculamos a forga atuante na metade do disco em duas etapas:
¢ Centrifugagio de Palhetas.
e Centrifugagéo do Disco.
Para a centrifugagfo das palhetas devemos apenas considerar a forga atuante na
diregéo (Y). De acordo com a simetria do semi-disco a componente (X) ird ser cancelada
pela patheta “gémea” do semidisco.

Iremos demonstrar todas as equac¢des utilizadas nesta analise:

_ 2
F patheta — mpal}rem'Rrg7 palhe{a'w

onde F palheta € a forga unitaria da palheta na direc¢do radial.
M palheta ¢ a massa unitaria da palheta.
R_cg € o raio de rotagdo do centro de massa da palheta(R_cg=D cg/2).

Para acharmos a componente (Y) desta for¢a temos:

- 2
4 palheta — Sen(g)'mpalhera'ch pa!hcm'a)

onde O representa o dngulo do palheta em relagdo ao trago de corte do disco.

. 360°
ntotal _ palhetas

que no nosso caso € de 20.
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A massa unitaria da palheta pode ser expressa por:

M pothera = ESP pappera- L 818 ura. Comprimento.p

onde p é a massa especifica do material da turbina.
A forga total gerada por todas as palhetas € calculada como a somatdria da forga de

centrifugacio de cada palheta.

10
Fra = 2 F uiesa » S0mando somente as palhetas desta metade da turbina.
1

Para determinar a tensfio referente ao acréscimo somente das palhetas temos:

F,

{otal

‘F;aml
Espessura

a b =
PAlEIs " Area _corte _disco D,

it

Para o calculo da centrifugagdo do disco devemos ter:

2

_ v nt

My Espessura _disco.p

onde p € a massa especifica da turbina.

O raio de rotagéio € o raio do centro de gravidade deste semidisco:

. at.(Dim/2 )

o _ disco = 3 T

Sendo assim calculamos a forga por centrifugacio do disco:

2

F @

disco = m disco’ R

cg _ disco”
Obtendo assim a tensfo por centrifuga¢io do disco:

F disco - Fdlsa;
Area D

me¢

O-disco = E
. Spessuradim

A tensfio equivalente deste modo de fatha ¢ obtida pela soma da tensdo de

centrifugacgéio do disco pela tensdo de centrifugagdo das palhetas:

o-toral = o-paﬂsem + O-a‘lsca
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Para certificar o disco podemos calcular o coeficiente de seguran¢a em relagfio ao
escoamento e o estiramento aproximado para checar se nio ¢ demasiado, podendo ocorrer

friccfio da palheta nas paredes da turbina.

anmreﬂal
T] = ——
o'mtal

E o estiramento pode ser calculado através da Lei de Hook:

c : . » . ,
£= -ELM onde E_material é o coeficiente de rigidez do material da turbina.

material

AL:EE—'E’-—_&‘
2

As equagbes descritas acima foram inseridas no Microsoft Excel para a andlise ¢ estdo

descritas na Tabela 26.
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Caracteristicas:

dext 79,27 mm

dint 60,77 mm
Espessura_disco 7mm

Rotagéo 90000 rpm

n° pathetas 20
espesssura_palheta 1,5mm

Altura_palheta 10mm

Dessidade 8100 Kg/m®
Sy(INCONEI__718) 931 Mpa (482,8°C)
E 206,8 Gpa (482,8°C)
Considerando somente o Disco(Fratura do Disco ao Meio):

Rdisco 30,385 mm

Rotacéo 9424 78radfs

Ycg_disco 12,80 mm

massa_disco 0,164 Kg (solido)

Forca_disco 1,88E+05N 19,22276 ton
Area_disco 425,39 mm* 0,000425 m?
Tensao 442 85 Mpa

Considerando Somente o Adicional das Palhetas(Para Fratura ao Meio):
comp.palheta 9,25 mm

massa_palheta 0,001124 Kg

Alfa 20 (angulo entre palhetas)®
Palheta Angulo(®) Yeg_efiimm) FY) Tensdo_Adicional_no_Disce

1 0 0,00 0,00N 0,00 Mpa
2 20 11,97 119537N 2,81 Mpa
3 40 2250 224657 N 5,28 Mpa
4 60 30,32 3026,80N 7,12 Mpa
5 80 34,48 3441,94N 8,09 Mpa
6 100 3448 344194N 8,09 Mpa
7 120 30,32 3026,80N 7,12 Mpa
8 140 2250 224657N 5,28 Mpa
9 160 11,97 119537N 2,81 Mpa

- 10 180 0,00 0,00N 0,00 Mpa

Total 2,02 ton 46,60 Mpa

Tenséc_(disco+paihetas) 489 44Mpa

[Fator de Seguranga 1,90{0K (Falha a 124.000 rpm)

|E stiramento{mm) 0.002367imm

Tabela 26 Dados de Fratura diametral da turbina
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8. DIMENSIONAMENTO DO EIXO

Para o célculo do eixo, basicamente temos que considerar a tensdio de cisalhamento
gerada pelo transporte de poténcia, ja que a tensdo de tragfio ou compressdio devido a
sucgdo da turbina € pequena (Dado exposto no dimensionamento dos rolamentos).

Conservativamente poderfamos considerar um caso de grande periculosidade como
sendo a falha de uma palheta da turbina sendo extraida do rotor a sua rotagio maxima,
gerando grande tensfo oscilante no eixo.

Esta € uma situagfio extremamente critica, sendo o critério para o projeto do eixo o
ndo rompimento do eixo, visto que nesta situagio o seu escoamento poderia ser admitido.
Ja a sua ruptura poderia ser extremamente perigosa para qualquer pessoa ou patrimdnio
préximo, pois teriamos um disco de ago solto a uma velocidade de rotagio extremamente
elevada.

Néo iremos considerar a possibilidade de uma extragdo de palheta no compressor,
pois este ¢ usinado em liga de aluminio, sendo entiio qualquer dano neste menos severo
que um dano na turbina que sera usinada em ago cuja massa especifica € mais de 2 vezes a
do aluminio, além do didmetro da turbina ser maior que o do compressor.

Sendo assim admitiremos como condigdes a serem satisfeitas pelo eixo:

e Transporte de poténcia a0 compressor.
e Extragio de uma palbeta da turbina.

Iremos descrever as equagdes a serem utilizadas nesta anilise iniciando pelo

transporte de poténcia;

Para um eixo de didmetro d_eixo temos:
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W
T=—
@
onde, T :Torque em que o eixo é sujeito.

W: Poténcia transportada pelo eixo.

®: Rotagfo angular do eixo.

PR
32

onde J ¢ 0 momento polar de inércia para um eixo sélido.

T defxa
Tpoléncr'a = _j T

Para o desbalanceamento gerado pela falta de uma palheta temos:

F patheta = M patiera B pathe ®° (consideramos a existéncia de uma palheta a mais em

um setor do disco. O resto das palhetas estio dispostas simetricamente)
E o momento fletor gerado por este desbalenceamento.

=F

patheta”

M L

palheta rola_turbina
Onde, Lrola_turbina ¢ a disténcia entre o apoio(rolamento) e do centro da turbina.

O momento de inércia do eixo é calculado como:

4
T ‘deixo

I =—==

16
Assim calculamos a tensdo referente a flexdio do eixo:

M Thes d
0_ = pawa. eixo
== F [ 2 )

A tensfo equivalente pode ser calculada de acordo com o circulo de Mohr:

_ 2 2
o-equi - JU flexdo + Tporéncia

Assim podemos checar os autovalores de seguranga ao escoamento € a ruptura do eixo:
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- Jmpm;-a_ material
nmpfwu .
equivalent
_ Jescoamemo_mterm!
N escoamento =
6equivaienb

Estas equagfes foram programadas no Microsoft Excel onde inserimos os dados de
funcionamento do projeto, assim como o didmetro do eixo, ¢ checamos os valores dos
fatores de seguranga adequando o didmetro a um fator seguro.

Procuramos manter o didmetro do eixo o menor possivel, pois observamos que os
rolamentos que irfo ser montados sobre este eixo possuem uma rotagio admissivel
inversamente proporcional ao didmetro.

Na Tabela 27 encontra-se a analise descrita:

Considerando Somente o Adicional das Palhetas(Para Fratura ao Meio):
Poténcia_iurbina 45 39 HP
Rotacao 90000 rpm
comp.palheta 9,25 mm
Dint 60,77 mm
massa_palheta 0,001124 Kg
Deixo 9mm
|L_rola_turb. 17 mm
Sy(aisl-4340) 882,73 Mpa {482,8°C)
SU(AISI-4340) 1254,84 Mpa (482.8°C)
E(aisi-4340) 138 Gpa (482,8°C)
Para uma Palheta Extraida:
Rotagéo 942478 radis

Yeg(mm) Foca_Altemada(y)

350 346504 N

M_eixo 58,42 N.m
Ixx_eixo 322,06 mm* 3,22E-10m*
Tenséo 830,18 Mpa
Transporte de Poténcia
Torque 3,59 N.m
Ip 644,1247 mm* 1,61E-10m*
Tens&o_cisalhamento 100,36 Mpa
Tenséo Equivalente 836,2Mpa
Fator de Seguranga_Ruptura: 1,50K
Fator de Seguranca Escoamento 1.1 OK

Tabela 27 Dados de dimensionamento do etxo
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Assim especificamos um eixo de didmetro minimo de 9mm elaborado de ago

AISI-4340,
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9. DPIMENSIONAMENTO DE ROLAMENTOS

Para esta andlise iremos apenas considerar um desbalanceamento admissivel na
turbina ou no compressor, assim como uma forga normal ao eixo referente a diferenca de
presslo existente entre a face de entrada do compressor e a atmosférica local, visto que
teoricamente ndo existe diferenga de pressdo entre as faces da turbina, sendo toda a
diferenca de pressdo entre o interior do reator ¢ o exterior suportado pelo estator da turbina
e pelo compressor. Sendo que o compressor ndio promove nenhuma forga axial devido a
esta diferenga de press#o, pois ele é de constituigio radial.

Para o cdlculo da forga de desbalanceamento temos:

. 2
F.J - o =M .Rm,.bm,.m

onde, © ¢ a rotagdo da turbina.

Para o Calculo da Forga axial devemos determinar a diferenga de pressio entre a
face de entrada do compressor e a atmosférica local:

m= pAV onde,

M : Vazio massica aspirada pela turbina.

p: Densidade do ar na entrada do compressor.

V: Velocidade do ar na entrada do compressor.

Podemos escrever:

_ mRT,
P4

4

onde,

T2: temperatura do ar na entrada do compressor.
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P2: Pressédo do ar na entrada do compressor.

7

sénlea =

K.RT,

Logo:

N°mach =
sénico

Com o n°Mach, podemos através de tabelas de escoamentos compressiveis
determinar as seguintes relag@es:
P2/P* ¢ T2/T* onde os fatores (*) sdo os valores criticos, Mach=1.

Podemos entdo escrever para esta situag3o:

P T
132:?})1 [~ TZEE_’?"‘.]}

Onde, T1 € P1 sfo as condigdes de temperatura e pressio locais.

Com o auxilio de uma tabela de escoamento compressivel, admitimos uma relagio
de P2/P* ¢ T2/T* igual a 1 e verificamos o n°Mach e com a tabela de fluido compressivel
obtemos o novo valor de P2/P* e T2/T* seguimos assim iterativamente até obtermos o
valor correto.

Com este valor de P2 podemos calcular a for¢a devido & diferenca de pressio
como:

F=A(P,-P).

Estas equacdes foram programadas no Microsoft Excel inserindo os dados de

funcionamento do projeto. Obtemos os seguintes dados:
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Dados Gerais

Diametro_Eixo amm

Massa de desbalanceamenio: 0,0059g

Rotacao 80000 rpm

Diametro de Rotacdo 35,01 mm(cg_palheta)
Vazdo_Massica 0,2Kg/s

Dia. de entrada_Compressor 57 mm

P_atm 0,1 Mpa

R_gés 287 N.m/Kg.K
T_amb 27°C

h(_coeﬁ Politropico 1,4

T2/T* 0,992 Estrada lterativa de
P2/P* 0,972 Dados

P2 0,0872 Mpa

fi 2976 K

Area_ent_comp 0,002552 m*

Densidade_ar 1,14 Kgim®

Vent_comp(aprox). 68,87 m/s (90.000rpm)
V_som 345,80 mis

Mach 0,199

Forca devido a Diferenca de Presséo:

Forga Axial 714N

Forca Radial Alternada

Rotacéo 9424,78 radfs
Forca_alternada 15,65 N i

Tabela 28 Forcas atuantes no rolamento

Apés consulta em catdlogos de fabricantes observamos que de acordo com as
caracteristicas deste projeto, o fator critico ndo € a carga em que o rolamento esta sujeito,
mas a temperatura e rotagdo(aproximadamente 550°C com refrigeragiio do bypass e
90.000rpm). N3o existe atualmente um rolamento que consiga suportar estas caracteristicas
sem que ocorra uma depreciagdo de sua vida.

De acordo com pesquisas na internet o mais indicado ¢ a utilizagfio de rolamentos
de esferas comuns, mas temos que ter em mente que estes estdo sujeitos a condigdes

maijores que a de projeto podendo falhar a qualquer momento, com isso restringindo a
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aplicacdo deste propulsor apenas para acromodelos onde uma falha ndo é fatal. Nunca
devemos ficar proximo a estes tipos de reatores quando os mesmos estdo trabalhando,
principalmente em plena carga.

Assim escolhemos o seguinte rolamento:

NSK 689 ZZ com capacidade para operar em até 136Kgf na diregfio radial e 68Kgf
na diregiio axial, originalmente projetado para suportar no maximo 43.000rpm a uma

temperatura de até 250°C.
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10. CONCLUSAO

Apesar de todo o projeto fermodindmico ¢ mecénico ter sido elaborado o mais fiel
possivel, ndo podemos afirmar que este motor ird ter o desempenho da forma como foi
estipulado, pois existem muitas outras varidveis presentes no projeto do reator como a
formagdo da chama, perdas distribuidas as quais ndo foram estudadas com o devido
refinamento. Sendo a melhor solugdo possivel, obtida da forma de ensaios, o que no nosso
caso nfio foi possivel.

Podemos afirmar que ficamos frustrados em ndo termos criado o primeiro
protétipo para podermos realmente iniciar o projeto, visto que a maioria dos problemas
ocorrem nesta fase, partindo dos mais simples como uma ndo conformidade para
montagem como dos mais complexos como a formag@io de chama no combustor de forma
irregular ou até intermitente.

Ficamos muito satisfeitos em observar que nosso dimensionamento nos levou a um
modelo com caracteristicas semelhantes a outros modelos presentes no mercado.

Existem ainda periféricos do reator que ndio foram projetados, pois para a proxima
etapa de projeto seria necessario termos em mio a0 menos uma maquete para podermos
discutir a influéncia destes.

Gostariamos de salientar que nossa idéia para a inje¢do de combustivel seria através
de cinco bicos injetores que adentrariam ao combustor pelo escape do tubo de chama
percorrendo este até¢ sua parte frontal. Sendo posicionado um orificio de entrada de ar a
frente de cada bico € um entre cada bico, somando os dez orificios descritos no

dimensionamento do combustor.
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Existem algumas sugestdes para a inje¢iio do combustivel, como podemos citar a
utilizagfio de um vazo de pressio contendo o combustivel junto com algum gas inerte como
o Nitrogénio facilitando a montagem. Esta solugfio parece bem satisfatéria, mas niio para
uma fase de desenvolvimento do motor, pois representaria mais uma varidvel a ser
trabalhada. Até certificarmos o modelo, aconselhamos a utilizagio de uma bomba injetora
convencional como qualquer bomba utilizada em inje¢Bes eletronicas de automéveis.

Para a construgio dos periféricos ndo projetados, aconselhamos sempre ter em
mente que estamos trabalhando com uma maquina com riscos, entfio nfio devemos somente
nos preocupar com o peso do reator, mas sempre nos preocuparmos principalmente no caso

de ocorrer alguma falha; checarmos os riscos presentes para as pessoas proximas.
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6.3.5 INCONEL 718

6.3.5.0 Comments and Properties —Inconel 718 is 2 vacuum-melted, precipitation-hardened
nickel-base alloy. it can be welded easily and excels in its resistance to strain-age cracking. Itis also readily
formable. Depending on choice of heat treatments, this alloy finds applications requiring either (1) high
resistance to creep and stress rupture to 1300°F or (2) high strength at cryogenic temperatures. It also has
good oxidation resistance up to 1800°F. Inconel 718 is available in all wrought forms and investment

castings.

Because of the close relationship between heat treatment, properties, and applications, both the
product form and application are listed with the specifications in Table 6.3.5.0(a). Room-temperature
mechanical and physical properties are presented in Tables 6.3.5.0(b) through (d). The effect of temperature

on physical properties is presented in Figure 6.3.5.0.

Table 6.3.5.0{c1). Material Specifications for Inconel 718

Specification - 'Form Application
AMS 5589 Tubing Creep-rupture
AMS 5590 Tubing Short-time
AMS 5596 Sheet, strip, plate Creep-rupture
AMS 5597 Sheet, strip, plate Short-time
AMS 5662, 5663 Bar, forging Creep-rupture
AMS 5664 Bar, forging Short-time
AMS 5383 Invesument castings Short-time

6.3.5.1 Solution-Treated and Aged Condition — FElevated-temperature curves are
presented in Figures 6.3.5.1.1 and 6.3.5.1.4(a) through (c). Typical tensile and compressive stress-strain
curves as well as typical compressive tangent-modulus curves for sheet and castings are shown in Figures
6.3.5.1.6(a) through (c). Figure 6.3.5.1.6(d ) is a typical stress-strain curve (full range) for Inconel 718
investment casting. Creep and stress-rupture curves for forging are shown in Figures 6.3.5.1,7(a) through
(e). Supplemental creep and stress-rupture information for forging is presented in Table 6.3.5.1.7. Fatigue
S/N curves arc presented in Figures 6.3.5.1.8(a) through (g). Fatigue-crack-propagation data for die forging

and plate are presented in Figures 6.3.5.1.9(a) through (c).
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Figure 6.3.5.0. Effect of temperature on the physical properties of Inconel 718.
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2.3.1 SPECIFIC ALLOYS

2.3.1.0 Commenis and Properties — AISI4130is a chromiurn-molybdenum steel that is in
general use due to its well-established heat-treating practices and processing techniques. It is available in
all sizes of sheet, plate, and tubing. Bar stock of this material is also used for small forgings under one-half
inch in thickness. AISI4135, a slightly higher carbon version of AISI 4130, is available in sheet, plate, and

tubing.

AIST4140is a chromium-molybdenum steel that can be heat treated in thicker scetions and to hi gher
strength levels than AISI4130. This steel is generally used for structural machined and forged parts one-haif
inch and over in thickness. It can be welded but it is more difficult to weld than the lower carbon grade AISI

4130.

AISI 4340 is a nickel-chromium-molybdenum steel that can be heat treated in thicker sections and
to higher strength levels than AISI 4140,

AISI 8630, 8735, and 8740 are nickel-chromium-molybdenum steels that are considered alternates
to AISI 4130, 4135, and 4140, respectively.

There are a number of steels available with compositions that represent modifications to the AISI
grades described above. Four of the steels that have been used rather extensively at F,, = 220 ksi are D6AC,
Hy-Tuf, 4330V, and 4335V. It should be noted that this strength level is not used for AISI 4340 due 1o
embrittiement encountered during tempering in the range of 500 to 700°F. In addition, AISI 4340 and 300M
are utilized at strength levels of F,, = 260 ksi or higher, The alloys, AISI 4340, DSAC, 4330V, 4335V, and
300M, are available in the consumable electrode melted grade. Material specifications for these steels are
presented in Tables 2.3.1.0¢a) and (b).

The room-temperature mechanical and physical properties for these steels are presented in
Tables 2.3.1.0(c) through 2.3.1,0(g). Mechanical properties for heat-treated materials are valid only for steel
heat treated to produce a quenched structure containing 90 percent or more martensite at the center. Fig-
ure 2.3.1.0 contains elevated temperature curves for the physical properties of AISI 4130 and AISI 4349

steels.

2.3.1.1 AlSI Low-Alloy Steels — Elevated temperature curves for heat-treated AIST low-alloy
steels are presented in Figures 2.3.1.1.1 through 2.3.1.1.4. These curves are considered valid for each of
these steels in each heat-treated condition but only up to the maximum temperatures listed in

Table 2.3.0.1(b).

2.3.1.2 AISI 4130 and 8630 Steels — Typical stress-strain and tangent-modulus curves for
AISI 8630 are shown in Figures 2,3.1.2.6(a) through (c). Best-fit S/N curves for AISI 4130 steel are pre-

scnted in Figures 2.3.1.2.8(a) through ¢h).

2.3.1.3 AISI 4340 Steel — Typical stress-strain and tangent-modulus curves for AIST 4340 are
shown in Figures 2.3.1.3.6(a) through (c). Typical biaxial stress-strain curves and yield-stress envelopes for
AISI 4340 alloy steel are presented in Figures 2.3.1.3.6(d) through (g). Best-fit S/N curves for AISI 4340
are presented in Figures 2.3.1.3.8(a) through (o).

2.3.1.4 300M Steel — Best-fit S/N curves for 300M steel are presented in Figures 2.3.1.4,8(a)
through (d). Faligue-crack-propagation data for 300M are shown in Figure 2.3.1.4.9.

2.3.1.5 DG6AC Steel — Fatigue-crack-propagation data for D6AC steel are presented in
Figure 2.3.1.5.9.
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Table 2.3.1.0(f,). Design Mechanical and Physical Properties of Low-Alloy Steels

Alloy....... . Hy-Tof | 4ssov | 4sssv | a3asv | peac |aisr4ssca g;‘ooﬁ ‘3’32,2,5
Specification . . . . .. ... v g:g AMS 6411 | AMS 6430 | AMS 6429 | AMS 6431 [ AMS 6414 | AMs 6417 | AMS 6257
Form.,............. Bar, forging, tubing
Condition .......... Quenched and tempered®
:fr}“c*‘“"ss"'d““m“" See Table 2.3.0.2
Basis . .......... . s s s s s s s s
Mechanical Properties: ‘
Fuksiooooooo...| 220 220 205 240 220 260 270 280
Foksi .......... 185 185 190 210 190 217 220 230
Foksiooooooo... 193 193 199 220 198 235 236 247
Foksiooooonio... 132 132 123 144 132 156 162 168
F,,. ksi:
@D=15)....... 297 207 315 369 297 347 414 4308
©D=20)....... 385 385 389 465 385 440 506° 525°
Fyp, Ksiz
@D=15)....... 267 267 296 327 274 312 344¢ 360°
@D=20)....... 204 294 327 361 302 346 379¢ 396¢
e, percent:
I B, B8 10 10 10 10 4 10 8 7
LT coienannn, 5t 5 7 7 ‘
E10ksi......... 29.0
E,10°ksi ........ 29.0
G, 10°ksi......... 11.0
T 0.32
Physical Properties:
@ lbind ... ... .. 0.283
C.Kanda ....... See Figure 2.3.1.0

a Applicable to consumable-electrode vacuum-elted material only.

b Design values are applicable only to parts for which the indicated F,, has been substantiated by adequate quality control testing.

¢ Bearing values are “dry pin” vatues per Section 1.4.7.1.
d Sce Table 2.3.1.0(g) for clongation applicable to consumabie-electrode vacuum-melted DSAC.
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Figure 2.3.1.1.1. Effect of temperature on the tensile vitimate strength (F,)) and
tensile yield strength (F,) of AlSI low-alloy steels (all products).
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Figure 2.3.1.1.2. Effect of temperature on the compressive yield strength (F.) and the
shear vitimate strength (F,,) of heat-treated AISI low-alloy steels (all products).
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Figure 2.3.1.1.3. Effect of temperature on the bearing ultimate strength (F,..) and the
bearing yield strength (Fu,) of heat-treated AISI low-ailoy steels (all producis),
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Figure 2.3.1.3.6(a). Typical tensile stress-strain curves at room temperature for heat-
treated AlSI 4340 alloy steel (all products).
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Figure 2.3.1.3.6(b). Typical tensile stress-strain curves at ¢ryogenic and room
temperature for AlSI 4340 alloy steel bar, F,, = 260 ksi.
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Figure 2.3.1.3.6(c). Typical compressive siress-strain and compressive tangent-
modulus curves at room temperature for AlSI 4340 alloy steel bar, F,, = 260 ksi.
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Figure 2.3.1.3.6(d). Typical biaxial stress-strain curves at room
temperature for AlSI 4340 alloy steel (machined thin-wall cylinders, axial
direction = longitudinal direction of bar stock), F,, = 180 ksi. A biaxial
ratio, B, denotes the ratio of hoop stresses to axical stresses.

2-42

Information Handling Services, 20¢
April 20, 2000 22:58:52



MIL-HDBK-5H
1 December 1998

Table 6.3.5.0(b). Design Mechanical and Physical Properties of Inconel 718

Specification ........ AMS 5596 AMS 5597  |AMS 5589|AMS 5590
Form............... Sheet Plate Sheet and plate Tubing
Condition ........... Solution treated and aged per indicated specification
g . O.D.>0.125
Thickness, in. ........ 0.010-0.187{0.188-0.249[0.250-1,000 0.010-1.000 Wall > 0.015
Basis ............... A B S S S S S
Mechanical Properties®:
F, ksi:
O e A 180 | 192 180 185 170
ER ¥ .5.-0. orees 180°1 191 180 180 180
o, ksi:
| PII: T 145 | 156 148 150 145
ET . oo, ot - .ren 147 | 158 150 150 150
£, ksi
| R P 155 | 167 158
] 158 | 170 161
Fouokst............ 124 ] 132 124
F, 2, ksi:
&D=15....... 291 | 309 291
(e/D=2.0)....... 380 | 403 380
Fyn”, ksi:
(eD=15....... 208 | 223 212
&D=20)....... 241 | 259 246
e, percent (S-basis):
12 15
LT ............. 12 12 12 12
ENPksi.......... 29.4
E 10ksi ......... 30.9
G 10Pksi ........,. 11.4
il . 3 .7 XY T 0.29
Physical Properties:
awdbfin® . ... ..., 0.297
C,Kandea ... ..... See Figure 6.3.5.0

a Design allowables were based upon data from samples of materiai, supplied in the solution treated condition, which were
aged Lo demonstrate heat treatment response by suppliers. Properties obtained by the user may be different, if the material has
been formed or otherwise cold worked.,

b Bearing values are “dry pin” values per Section 1.4.7.1.

¢ S-basis. The rounded T, value is 183 ksi.
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Table 6.3.5.0(d). Design Mechanical and Physical Properties of Inconel 718 Investment

Castings
Specification ............. . i .., AMS 5383
Form............. .o i, Investment Casting
Condition .........ooiviiiniinniiian. ST
Location withincasting ................... Any
Thickness,in. ..........cccoviiiieinn... <0.500
Mechanical Properties:
Foksi oo, 120
Foksi o 105
Fou kSt oo e 105
< 38
Fp0 ksi
@ =1.5) i i e e 202
@D=20) .., 248
F,.° ksi
@D=15) i, 161
©D=20) ... i, 188
GPEICENL . ... e et e e 3
RAPErCent ........ooinuiniinnnnnnnnn., 8
EIOPKsi oo 29.4
E 1P KSi oo 30.9
G I0kSicovveeii i, 114
O 0.29
Physical Properties:
w dbfin® ..o 0.297
CRade ... ... See Figure 6.3.5.0

a2  Determined in accordance with ASTM Procedure B769.
b Bearing values arc “dry pin” vaiues per Section 1.4.7.1.
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Figure 6.3.5.1.1. Effect of temperature on the tensile vitimate strength (F,,) and
tensile yield strength (F,,) of solution-treated and aged Inconel 718.

6-55

Information Handling Services, 20¢(
April 20, 2000 22:58:52



MIL-HDBK-5H
1 December 1998

'm 3 b e e - =
T R S s e e e ey A T
T FEERMIEEEEL L R PSR, i S I TR i
[ + 4 s P - s - 4 i
i % s - Pt ol
A g 5 et toed x3 13 134 * L Ak RERSs o4
LY il - H3 ST EE ¥ LETERE L] ke EAEAE ‘J.z-.ut SR
0 s S i Ner : A g e £ : : A
: RTR - E ¥
ar : 2 % ) e 4 D 4o NI ot & ]
= x . ; Ty - 3 hExaa :
2 W:‘nﬁf? Frduak pREtREL RN AEEAS e R, 3
B 155 4. 21 TIE e % pbs g 134 - 4 35 XTI L 8 225 -
= (1 faile HIEE i 3 : ChER Ay 1 3
& + ; ";xf::»- X '%’#“‘«* Srrad (3 < o+ = on : £ TIR
& z ok 1Y ﬁf“ 2 £22 ’5\2.".. 3 rheidsd T ‘% 3irs 3
Nl 4 Leradts. : b L HoA 4 il 1 fhiadd b P 153 iset
= E430 i : i i3] %I; i ST Sis
y ety !} { > rd ¥ e
| SrEm s : ;
-4% PEeriiseea st 1) 135 it :‘___qu HEEXB RN TS 2 e pradisd “q;r;;:r A
5 PRt 42 1T £ 4 {l‘) b3t dats i Thautd e ¥ habn ol : “L‘m S Eeels
Siexbe nawas e s A YA ] 31 ; Aok -y "
k-3 S footec Tﬁamm i dynomi. moduies Sue by JELL ST T e e
¥ A L : 1
§ 4 Slavated temparature may be signiticuntly S TYPCALS 7 :
mammmmmmmmm ; SHE
Fid SabEiE 4 cui 44 ] poig
I, £0A £ «§~ oS ¥ !
3 4 o1
f =0 : : s 3
+ 5 3 o T RAraaE o
> i 32 2
3 & e STEIY ;i TR 334
I HErsSHEE X R s
-

kLG ‘
~ 400 00 D00 @O0 400 BOC  BOG 2000

Figure 6.3.5.1.4(a). Effect of temperature on dynamic tensile modulus (E) of solution-
treated and aged Inconel 718.
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Figure 6.3.5.1.4(b). Effect of temperature on dynamic shear modulus (G) of solution-
treated and aged Inconel 718.
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Figure 6.3.5.1.4(c). Effect of temperature on Poisson’s ratio (i) for solution-treated and
aged Inconel 718,
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Figure 6.3.5.1.6(d). Typical tensile stress-strain curve (full range) for solution
treated and aged inconel 718 investment casting (AMS 5383) at room
temperature.
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