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RESUMO

XAVIER, F. S. Andalise CFD da camara de combustao de um Demonstrador
Tecnolégico Genérico em Regime Hipersonico. 2021. 104p. Monografia (Trabalho

de Conclusao de Curso) - Escola de Engenharia de Sao Carlos, Universidade de Sao Paulo,
Sao Carlos, 2021.

A utilizacdo de motores com sistema de propulsdo aspirada baseado em combustao
supersonica (Scramjet - Supersonic Combustion Ramjet) tem se mostrado como uma
das principais alternativas a utilizacao de motores foguete para aceder ao espaco, visto
que apresentam maior empuxo especifico e ndo necessitam de reservatorios de oxidante
acoplados aos veiculos. Para gerar empuxo, estes motores utilizam o ar proveniente do
escoamento externo, que ¢ comprimido pela geometria do veiculo e, ao entrar na camara de
combustao em condigoes supersénicas, promove a autoignicao do combustivel ali injetado.
Neste trabalho, foram realizadas andlises de Dindmica dos Fluidos Computacional (CFD)
2D do interior de diferentes modelos de camara de combustao, avaliando o surgimento de
ondas de choque, gradientes de temperatura e de fracdo méssica de espécies, dentre outros.
Foi constatado que camaras de combustao com menor altura e se¢ao constante podem
apresentar problemas no funcionamento devido a formagao de choque normal na regiao de
injecao. Assim, é simulado um modelo com alteragbes ao que apresentou problemas e sao
discutidas novas possiveis alteragoes nas camaras de combustao para corrigir os problemas
encontrados. Cabe ressaltar que os estudos aqui apresentados contribuirao para o dominio
da tecnologia scramjet pela comunidade cientifica brasileira, possibilitando futuramente

que seja desenvolvido um modelo brasileiro capaz de aceder ao espaco.

Palavras-chave: Scramjet, caimara de combustao, injecao transversal, regime hipersonico,

ondas de choque, simulacdo computacional, CFD.






ABSTRACT

XAVIER, F. S. CFD Analysis of the combustion chamber of a Generic
Technological Demonstrator in Hypersonic Regime.. 2021. 104p. Monografia
(Trabalho de Conclusao de Curso) - Escola de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de
Sao Paulo, Sao Carlos, 2021.

The use of engines with an aspirated propulsion system based on supersonic combustion
(Scramjet - Supersonic Combustion Ramjet) has been shown to be one of the main
alternatives to the use of rocket engines to access space, since they present greater specific
thrust and do not need oxidant reservoirs attached to the vehicles. To generate thrust,
these engines use air from the external flow, which is compressed by the vehicle’s geometry
and, upon reaching the combustion chamber under supersonic conditions, promotes the
self-ignition of the fuel injected there. In this work, 2D Computational Fluid Dynamics
(CFD) analyzis of the interior of different combustion chamber models were performed,
evaluating the appearance of shock waves and gradients of temperature and mass fraction,
among others. It was found that combustion chambers with lower height and constant
section can present problems in operation due to the formation of a normal shock in the
injection region. Thus, a model with alterations to the one that presented problems is
simulated and new possible alterations in the combustion chambers are discussed to correct
the problems found. It is noteworthy that the studies presented here will contribute to
the domain of the scramjet technology by the Brazilian scientific community, enabling the

development of a Brazilian model capable of accessing space in the future.

Keywords: Scramjet, combustion chamber, transverse injection, hypersonic regime, shock

waves, computer simulation, CFD
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1 INTRODUCAO

1.1 Contexto

Ao longo dos tltimos anos, a busca pelo dominio da combustao supersonica (tec-
nologia scramjet) tem sido objetivo de diversos paises, como Estados Unidos, Australia,
Alemanha, Franca, Japdo, India, China, Russia e Brasil. Esta tecnologia é vista como
grande potencial para ser empregada em veiculos aeroespaciais em regime de velocidade

hipersonica (nimero de Mach maior que 5), substituindo os atuais motores foguetes.

Os motores foguetes sao capazes de atingir velocidades hipersonicas acima da
velocidade de escape da gravidade terrestre (cerca de 11,2 km/s), mas necessitam armazenar
no interior do veiculo tanto o combustivel quanto o oxidante. Com isso, os veiculos se
tornam mais pesados e as missoes mais limitadas, visto que apenas um pequeno percentual
(2% a 4%) da massa de decolagem pode ser destinada a carga 1til, enquanto o oxidante

chega a corresponder por cerca de 70%, de acordo com Carneiro (2020).

Nesse contexto, a utilizacao de motores scramgjet surge como alternativa para uma
nova geracao de veiculos mais eficientes e economicos. Visto que aspiram o ar atmosférico
como fluido termodindmico de trabalho e fonte de oxigénio para a combustao, nao precisam
armazenar oxidante a bordo do veiculo, o que podera reduzir significativamente o peso e
custos associados. Portanto, dominar e aprimorar esta tecnologia podera ser fundamental

para o protagonismo do setor aeroespacial dos préximos anos.

1.2 Objetivo do Trabalho

O objetivo do presente trabalho é efetuar uma analise computacional da aerodi-
namica (CFD) na cdmara de combustao de um motor Scramjet de um Demonstrador

Tecnologico Genérico.

Para isso, sera realizada primeiramente uma simulacao com as mesmas condi¢oes
de geometria e escoamento de um modelo apresentado por Bezerra (2020). Os principais
objetivos desta sao aprender como deve ser parametrizada uma simulagao em regime
hipersénico com combustao de hidrogénio e também comparar e discutir os resultados
obtidos, de modo a validar as parametrizagoes para que sejam utilizadas nas simulagoes

seguintes.

Entao, serao simuladas as mesmas condigoes de geometria e escoamento do trabalho
feito por Morini (2021). Agora, o objetivo é entender o que ocorre no interior da cAmara de
combustao do modelo proposto, visto que o autor simula apenas o que ocorre externamente

a esta.
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Cabe ressaltar que trata-se de um estudo computacional bidimensional em condicao
de propulsor ligado (power-on), cujo objetivo é analisar diversos fen6menos que ocorrem
na camara de combustao, como surgimento de ondas de choque, gradientes de temperatura
e de fracdo massica, dentre outros. Com os resultados obtidos, serao discutidas limitac¢oes
do estudo, alteragdes na camara de combustao do modelo proposto por Morini (2021) e

passos a serem realizados por um proximo trabalho.

1.2.1 Objetivos especificos

o Desenvolver modelos para simulacao CFD 2D, a fim de comparar os resultados
obtidos com referéncias bibliograficas;

o Analisar ondas de choque, linhas de corrente, distribuigoes de contornos de ntimero
de Mach, pressao, temperatura e fracdo méassica ao longo da camara de combustao;

« Simular o que ocorre na cdmara de combustao de acordo com as condicoes de entrada
obtidas por Morini (2021);

» Discutir os resultados obtidos, sugerindo possiveis alteracoes no modelo proposto
por Morini (2021);

o Fazer alteragoes no modelo proposto e simula-las, discutindo o impacto das alteracoes
nos resultados obtidos;

o Discutir a respeito dos proximos passos do projeto para que se tenha resultados mais

acurados e completos.

1.3 Justificativa do projeto

Para buscar protagonismo no desenvolvimento de veiculos hipersénicos com motores
scramjet, o Brasil lancou em 2009, a partir da pesquisa de mestrado feita por Rolim et
al. (2009), o programa 14-X. As pesquisas de tal programa fazem parte do projeto
PROPHIPER, desenvolvido pelo IEAv (Instituto de Estudos Avangados), com objetivo de
desenvolver um demonstrador tecnolégico que utilize a tecnologia waverider para gerar
sustentagdo em voo e a tecnologia scramjet para gerar propulsao hipersénica (Toro et al.
(2012)).
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Figura 1 — Geometria do waverider 14-X integrado ao motor scramjet. Fonte: Adaptado

de (TORO et al., 2012).

Os motores scramjet utilizam o efeito das ondas de choque obliquas formadas na
carenagem do veiculo para comprimir e desacelerar o escoamento do ar em velocidades
supersonicas. Na camara de combustao, a injecdo de combustivel e as condi¢oes de
temperatura e pressao do escoamento sao suficientes para garantir a autoignicao, gerando
a propulsao sem que haja necessidade de transportar o oxidante junto ao veiculo ou
de utilizar sistemas de igni¢ao. Além disso, como pode ser visto na Figura 2, o motor
scramget é mais vantajoso que os motores foguete por possuir maior empuxo especifico

(para ntimeros de Mach maiores que 5).

8000
[s] "
Hydrogen Fuel
§ €000 Hydrocarbon Fuel
.‘5 Turbojets
"]
=
h-’ql:
® 4000 Ramjets
= .
= Turbojets
E 2000 Scramjets
Ramjets
L Scramjets
Rockets
0 | | | | | 1 L l i | |
0 10 20

Numero de Mach

Figura 2 — Desempenho de diferentes sistemas de propulsao. Fonte: Adaptado de Fry
(2011).

Porém, este tipo de motor apresenta algumas desvantagens. A primeira delas é
que os motores de combustao supersonicas sao incapazes de produzir empuxo enquanto

parados (empuxo estatico nulo), sendo necessario acelerd-los até sua velocidade inicial de
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operagao. A segunda é que, assim como descrito por Bezerra (2020), esta tecnologia ainda
nao é completamente dominada, visto que é muito sensivel a variagoes nas propriedades
termodinamicas do escoamento durante o voo, as quais podem causar inclusive o seu nao

funcionamento.

1.3.1 Contribuic¢ao do trabalho

A contribuicao deste trabalho é justamente no sentido de entender como estas
variagoes nas propriedades termodindmicas do escoamento e alteragoes geométricas na
camara de combustao afetam o funcionamento dos motores scramjet. Para isso, serao
realizadas andlises de Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD) de diferentes cadmaras
de combustao, pois trata-se de uma alternativa mais rapida e de custos mais baixos do

que estudos experimentais.

Com este trabalho, visa-se estudar, por meio de simulagdes numéricas, os fendmenos
que ocorrem no interior das camaras de combustdao dos motores scramjet, obtendo-se
informagoes sobre ondas de choque, distribui¢oes de contornos de ntimero de Mach,
pressao, temperatura e fragdes massicas de espécies. Com os dados obtidos, sdao discutidos
os principais pontos criticos do projeto e propostas melhorias de geometria para solucao

dos problemas encontrados.

Cabe ressaltar que este trabalho consiste em um projeto complementar ao desen-
volvido por Morini (2021), que investigou os fendmenos aerodindmicos de um veiculo
supersonico nas regioes externas a cimara de combustao (ou seja, nas regioes de compressao

e de expansdo).

1.4 Restricées do Projeto
1.4.1 Malha e Dominio

A analise computacional feita neste trabalho consistiu em simular o que ocorre
na camara de combustao através de uma Simulagao Estaciondria no software ANSYS
CFX. Foram simulados apenas dominios 2D, utilizando a se¢ao do modelo, com malhas
relativamente simples, para serem analisadas em computadores de uso pessoal. Assim,
simulacoes 2D e 3D com malhas mais refinadas poderdao ser escopo de um proximo
estudo, utilizando computadores mais potentes para atingir um nivel maior de precisao

nos resultados.

1.4.2 Condig¢oes da entrada

Além disso, foram consideradas na entrada da camara de combustao condigoes
uniformes de pressao, temperatura e velocidade do escoamento, nao sendo consideradas as
ondas de choque provenientes das rampas do demonstrador nem possiveis gradientes de

pressao e temperatura. Assim, nao sera possivel analisar qual o impacto da interagao dessas



35

ondas de choque com a camada limite e com a injecao de combustivel, sendo também

escopo de um préximo estudo.

1.5 Organizacao do Trabalho

O presente trabalho esta dividido em sete capitulos da seguinte forma:

No Capitulo 1 é feita uma contextualizacao do projeto, conceituando sobre motores
scramjet e veiculos supersonicos, além de apresentadas as motivagoes, objetivos e limitagoes
deste trabalho.

No Capitulo 2 é feita uma revisao bibliografica de modelos de veiculos hipersonicos
com motor scramjet e de simulagoes computacionais de camaras de combustao deste
tipo de motor, as quais serviram tanto como referéncias de parametrizagdo quanto para

comparacao de resultados.

No Capitulo 3 é apresentada a fundamentac¢ao tedrica sobre o funcionamento de
motores scramgjet e dos fendmenos supersonicos que ocorrem no interior da camara de
combustao. Esta fundamentacao é, posteriormente, utilizada como embasamento para a

discussao dos resultados obtidos nas simulagoes em CFD.

O Capitulo 4 trata sobre o primeiro modelo analisado, que corresponde ao proposto
por Bezerra (2020). Neste capitulo, primeiramente é apresentada a metodologia do trabalho,
com detalhamentos sobre geometria, condi¢bes do escoamento e modelagem em CFD
(malha e condigoes de contorno). Entao, sdo apresentados e discutidos os resultados,

validando a simulagao.

Ja no Capitulo 5, é descrita a metodologia e sao apresentados os resultados do
segundo modelo analisado, que corresponde ao modelo de camara de combustao proposta

por Morini (2021). Ao final do Capitulo, sdo discutidas possiveis alteragoes no modelo.

Entao, no Capitulo 6, é descrita a metodologia e sao apresentados os resultados de
um terceiro modelo, que consiste no modelo proposto por Morini (2021) com alteragoes
na altura da camara de combustao apds a injecdo. Discute-se entao até qual ponto
a alteragao realizada modificou o funcionamento do combustor, apresentando também

algumas consideracoes finais.

Por fim, o Capitulo 7 apresenta a conclusao deste projeto e sugestoes para trabalhos

futuros.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste Capitulo serdao apresentados alguns estudos que foram utilizados como
referéncia para o desenvolvimento deste trabalho. Serdao apresentados o programa brasileiro
14-X, no qual foram baseados os modelos aqui simulados, e alguns artigos sobre simulagoes

CFD da camara de combustao de motores scramjet.

As bibliografias estudadas tiveram como principais contribuigoes:

o Referéncias geométricas: os modelos simulados nesta dissertagdo possuem geometrias

baseadas nas camaras de combustao apresentadas nestes artigos;

» Referéncias de pardmetros de simulagao: a principal contribuicao destas referéncias
foram os direcionamentos relativos a modelos de equacao de movimento do fluido,

modelos de turbuléncia e modelos de combustao;

» Resultados computacionais: utilizados para validacao qualitativa e quantitativa dos

resultados obtidos neste trabalho.

2.1 Scramjet no Brasil - Projeto 14-X

O veiculo 14-X foi apresentado pela primeira vez em 2009, integrando tanto a
tecnologia waverider (para produzir sustentagao ao veiculo) quanto motores scramjet (para
produzir empuxo a partir de combustao supersonica em voo a Mach igual a 10 para 30 km
de altitude). Contudo, antes do voo de teste do motor scramjet integrado ao waverider

14-X, serao testados em laboratério e em voo a operacionalidade do motor scramgjet em si.

—
—

T e MO TR i, = T

Figura 3 — Veiculo hipersonico 14-X waverider. Fonte: (CARDOSO; SOUZA; TORO,
2013).

Para isso, foram propostas duas versoes baseadas no modelo 14-X: as versoes 14-X
B e 14-X S. A versao 14-X B (Figura 4) consiste numa versao planar do 14-X waverider,

ou seja, uma versao em que o extradorso possui formato de uma cunha plana. Ja a versao
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14-X S (Figura 5) consiste em uma versao simétrica do 14-X B, de modo a minimizar

problemas de estabilidade e controle de voo.

. "‘ab e

Figura 4 — Demonstrador Tecnoldgico 14-X B. Fonte: (CARDOSO; SOUZA; TORO, 2013)

14-X B

14-X S

Figura 5 — Demonstrador Tecnolégico 14-X S. Fonte: (NETTO, 2017)

Como mencionado anteriormente, os motores scramjet sao incapazes de produzir
empuxo estatico. Portanto, os motores foguete S30 e S31 (de propelente sélido) deverao ser
utilizados para acelerar o veiculo até condigoes operacionais. Assim, ao atingir altitude de
30 km, os motores foguete estarao proximos a Mach 7 e entdao ocorrerda o desacoplamento
do veiculo. Neste momento, ocorrerd a ignicdo do combustivel injetado na cdmara de
combustao, fazendo o motor funcionar por cerca de 4 segundos. Com isso, o veiculo
é acelerado suficientemente para atingir seu apogeu e, entdo, continuar sua trajetoria

balistica até cair no oceano.
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i -
Brazilian Launcher Center Atlantic Ocean

Figura 6 — Trajetoria balistica de voo do 14-X S. Fonte: (TORO et al., 2012)

2.1.1 Tecnologia waverider

A tecnologia waverider do 14-X foi projetada com base no conceito proposto por
Rasmussen e He (1990), em que a onda de choque gerada pelo corpo do veiculo ao encontrar

um escoamento hipersonico gera uma regiao de alta pressao no intradorso deste, de forma
a gerar sustentagdo (KONTOGIANNIS; SOBESTER; TAYLOR, 2015).

2.2 Estudos Numéricos
2.2.1 CFD Investigation of a supersonic combustion chamber of a scramjet engine

Este trabalho utiliza as classicas Equac¢oes de Nawier-Stokes para escoamentos
compressiveis para descrever o comportamento do fluido. Para resolvé-las, utiliza-se
a metodologia Reynolds-averaged Navier Stokes (RANS), que decompoe as varidveis
do escoamento (como velocidade) em uma componente média (time-averaged) e uma
componente variavel. Esta forma apresenta como vantagem ter um custo computacional
menor para simular escoamentos quando comparada a outras como Large Eddy Simulation
(LES), viabilizando até simulacoes de escoamentos com alto nimero de Reynolds em

geometrias complexas.

Porém, este método possui como desvantagem exigir o uso de modelos de turbuléncia,
ja que a formulagao RANS filtra (elimina) as variacoes aleatérias de alta frequéncia, que
sdo caracteristicas da condi¢ao de escoamento turbulento. Assim, neste artigo é utilizado
o modelo Shear Stress Transport (SST), que é um modelo de duas equagoes que combina

os modelos de turbuléncia &k —w e k — €.

A partir deste artigo foi possivel também obter ideias iniciais de como é modelada
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a camara de combustao de um motor scramgjet. No caso, é uma simulacao 3D em que ha
primeiro uma regiao horizontal de secao constante e comprimento mais curto. Entao, ha 4
injetores que injetam hidrogénio transversalmente ao escoamento a uma pressao de 7 atm
e Mach 1. Por fim, ha uma regiao de maior comprimento em que a se¢do varia aumentando

linearmente suas dimensdes, funcionando como um bocal divergente (conforme Figura 7).

Exit

Injection

Pressure Far Field

Figura 7 — Modelo simulado. Fonte: Siqueira e Ribeiro (2020).

Além disso, nesta simulacao sdo consideradas na entrada da cadmara de combustao
as condicoes obtidas como resultado na fronteira de saida de uma simulacao de um
intake. Assim, funciona realmente como a continuacao da simulacao de um motor scramjet
completo. Como mencionado anteriormente, isto nao sera feito neste trabalho, mas serve

como direcionamento para a continuacao deste.

2.2.2  Numerical analysis of hydrogen fueled scramjet combustor with innovative designs
of strut injector

O objetivo do trabalho desenvolvido por Kummitha, Pandey e Gupta (2020) foi
analisar a influéncia de diferentes configuragoes de injetores posicionados transversalmente
a cAmara de combustdo, com injegdo paralela ao escoamento (e nao perpendicular, como
as simulagoes posteriormente apresentadas neste trabalho). Porém, ha boas referéncias

sobre parametros de simulacao para serem utilizados.

Novamente, foram utilizado o método Reynolds-averaged Navier Stokes (RANS)
com modelo de turbuléncia Shear Stress Transport (SST) para resolver as equagoes de
movimento do fluido, utilizando o trabalho de Pudsey, Boyce e Wheatley (2013) como

referéncia para a escolha destes.

Além disso, aponta-se o método Finite Rate/Eddy dissipation como modelo para a

reacao quimica, utilizando um mecanismo de um passo para a reacao entre o hidrogénio e



41

o oxigénio devido a menores custos computacionais, conforme equagao a seguir.

Também foi considerado nesta simulagdo que o hidrogénio é injetado a Mach 1 sob

uma temperatura de 250K.

2.2.3 Effect of different wall injection schemes on the flow-field of hydrogen

O objetivo deste trabalho foi analisar diferentes configuracoes de injetores, porém
agora havendo injecao de hidrogénio tanto transversalmente quanto paralelamente ao
escoamento (Figura 8). Porém, novamente, hd boas referéncias sobre parametros de

simulacao a serem utilizados.

e A I, inlet
f » inle
~a 2
v
. H, inlet
\H ' !
: . H,
4 S
H, inlet H,

H, inlet

Figura 8 — Modelo simulado. Fonte: Choubey e Pandey (2018).

Neste trabalho, o autor também utiliza o método Reynolds-averaged Navier Stokes
(RANS) com modelo de turbuléncia Shear Stress Transport (SST) para resolver as equagoes
de movimento do fluido. Além disso, também utiliza o método Finite Rate/Eddy dissipation
como modelo para a reagao quimica. Agora, porém, utiliza um um mecanismo de sete

passos para a reagao entre o hidrogénio e o oxigénio.

Mechanism No. Reaction A (m, kg, mol, s, K) N Ta (K)
Seven-step [45] 1 H+ OH +M — H,0 + M 2.21x10% -2.0 0.0
2 H+ H+ M = Hy+M 7.30%10" -1.0 0.0
3 H, + O, — OH + OH 1.70x10'% 0.0 48,000
4 H+ 0z — OH+ 0 1.20x10" -0.9 16,800
5 OH + Hy — Hy0 + H 2.20%10" 0.0 5150
6 O+ Hy— OH+H 5.06x10% 2.7 6268
7 OH + OH — H,0 + O 6.30x10'? 0.0 1090

Note: [M] = 2.5 Hy + 16 H,0 + 1.0 [OTHER] [22].

Figura 9 — Mecanismo de reagio de sete passos. Fonte: Choubey e Pandey (2018).
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2.2.4 Influence of Common Modeling Choices for High-Speed Transverse Jet-Interaction
Simulations

Na parte inicial deste trabalho, o autor busca investigar a influéncia de diferentes
modelos de turbuléncia nos resultados obtidos para a interagao entre um escoamento
supersonico e um jato transversal subsonico (injegao de Hélio, no caso). Para isso, comparou
resultados obtidos por simulacao utilizando os modelos de turbuléncia Spallart-Almaras
(SA), Shear Stress Transport (SST), k — € e k — e nao linear cubico com resultados

experimentais.

0.025m
1.945m ol 0.150m .
2 y
B¢ I II
E| T—”
=
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. i I . R
.2 4/?/. S
7 Z| ik
injection

Figura 10 — Dominio computacional simulado. Fonte: Pudsey, Boyce e Wheatley (2013).

Figura 11 — Malha refinada utilizada. Fonte: Pudsey, Boyce e Wheatley (2013).

Em termos de fragdo méssica maxima de Hélio (Figura 12), o modelo SA foi o que
mais se aproximou do valor medido na estacao definida, enquanto os modelos k —c e k —¢
cibico previram os maiores valores (mais que o dobro do experimental). J& o modelo SST

também superestimou o valor, mas significativamente menos que os modelos k — €.

Ja em relacao a eficiéncia da mistura, o resultado do modelo SA foi cerca de 40%

acima do resultado experimental, enquanto os demais modelos subestimaram o resultado.



43

1_ I = PRI T BT S N T R R R | | ]
- [0 sA 0.87 o :
: 2 I
] O k— 1o H
0.8_ ¥ cubick—e [ ] v cubic k— H
- @ Experiment 0.6 @ Experiment v
| ] :
. 06 ] .
g ] 1 .
- b E ] Exp Data —1
= | = 0'4: Plane ' :r
< 04 ] . "
1 0.2 & F
0.2 ] i -
] ] o C
4 Exp Daita ] i H F
1 Plane ] ? H r
o] i 0: s - c
1 T 1 —HALLA a
-10 0 10 20 30 40 50 -10 0 10 20 30 40 50
T fdo{{ T fHddI

Figura 12 — Maxima fracao massica de Hélio (& esquerda) e eficiéncia da mistura (a direita)
por modelo de turbuléncia para S., = 0,7. Fonte: Pudsey, Boyce e Wheatley

(2013).

Além disso, o autor também avalia a influéncia do nimero de Schmidt (S.,) no

escoamento do injetor, que consiste em um parametro que relaciona a taxa de difusao

viscosa e a taxa de difusao massica. Conforme pode ser visto nas Figuras 13 e 14, os

modelos SA e SST sao capazes de prever melhor os resultados experimentais, enquanto o

modelo k — e ctibico nao se aproxima do valor experimental para nenhum valor de S,,.

Portanto, os modelos que mais apresentam maior concordancia com os resultados

experimentais sao os modelos Spallart-Almaras e Shear Stress Transport. Como este ultimo

foi o mais utilizado nas demais referéncias de simulagdo de motores scramjet, serd o modelo

de turbuléncia utilizado para as simulagoes realizadas neste trabalho.
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v Sct =03

@ Experiment

Q'He,max

Exp Das

1 i Plane

14 1
L] —_
: e} Scl =1.0
H ‘A Se =07
1
08 E o Sct =05 |[
' v Sc, =03
@ Experiment
ﬁ\. 0.6 L P -
E n
g '
T
S 04
0.2
Exp Dat:
: Plane
0 T T
-10 0 10

Figura 13 — Méxima fragdo maéssica de Hélio para diferentes S, para modelo SA (a
esquerda) e SST (a direita). Fonte: Pudsey, Boyce e Wheatley (2013).
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Figura 14 — Méaxima fragdo massica de Hélio para diferentes S., para modelo k — ¢ ctibico.
Fonte: Pudsey, Boyce e Wheatley (2013).

2.2.5 Effects of injection angle and pressure on mixing performance of fuel injection via
various geometries for upstream-fuel-injected scramjets

Neste trabalho, o autor busca avaliar a influéncia do angulo de injecao transversal e
do formato do injetor em como se d& a mistura entre ar e combustivel (no caso, hidrogénio).
A partir da Figura 15, é possivel observar que a maior eficiéncia na mistura do combustivel
com o ar se d4 para os maiores dngulos de injegao (ou seja, injegdo mais transversal ao

escoamento).

M

0 0.01 0.02 0.03 0.04

Figura 15 — Eficiéncia na mistura para diferentes angulos de injecao. Fonte: Ogawa (2016).

Ja em relagdo a altura de penetracao do combustivel (Figura 16), o resultado foi em
parte diferente, pois o dngulo que causou a maior penetragao foi o de 30°. No entanto, com
excecao deste, seguiu-se a regra de quanto maior o angulo de injecao maior a penetracao.
Cabe ressaltar que todas as simulacoes apresentadas neste trabalho serao com angulo de
90° e, portanto, espera-se os maiores niveis de mistura de combustivel e ar e de altura de

penetracao para as condicoes avaliadas.
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Figura 16 — Penetracao de combustivel para diferentes angulos de injecao. Fonte: Ogawa
(2016).

Porém, uma importante contribuicao do artigo foi em relagdo a descricdo dos
fendbmenos que ocorrem na regiao de injecdo, visto que ali forma-se uma complexa estrutura
entre escoamento principal, gés injetado, ondas de choque e camada limite. O campo de

velocidades préximo ao injetor pode ser visualizado na Figura 17.

Conforme descrito por Ogawa (2016), um choque em forma de arco (3D bow shock)
é formado ao redor do injetor como produto primario da interacao entre o escoamento e o
gés injetado. O combustivel inicialmente injetado em velocidade subsonica é subexpandido
e forma o chamado barrel shock. Além disso, o jato de combustivel é direcionado para
baixo, misturando-se com o ar devido a vortices contra-rotativos formados da interagao

entre o jato e o escoamento proveniente da entrada.

Na regiao da esteira, o escoamento recircula atras do barrel shock e abaixo do jato
de combustivel, levando a formacao de um vortice em formato de ferradura. Por outro lado,
na regiao a montante da injecado, a camada limite se separa devido ao intenso gradiente
de pressao adverso, formando também um choque de separacao (separation shock). Vale
ressaltar que, também neste trabalho, o modelo de turbuléncia utilizado é o Shear Stress

Transport.

Figura 17 — Interagoes entre escoamento e injegao. Fonte: Ogawa (2016).
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste Capitulo serao apresentados conceitos tedricos sobre funcionamento de
motores scramjet e dos fendmenos supersonicos que ocorrem no interior da camara de

combustao, os quais sdo fundamentais para o entendimento e desenvolvimento do trabalho.

3.1 Scramjet

Um motor Scramgjet (Supersonic Combustion Ramjet) trata-se de uma variante
do motor ramjet, funcionando como um motor propulsor que utiliza o ar atmosférico na

condigao supersonica para realizar a combustao. (CARNEIRO, 2020)

3.1.1 Terminologia

Inicialmente, é preciso estabelecer uma nomenclatura padrao para descricao das
regides de um veiculo integrado a um motor scramget. Para isso, Heiser e Pratt (HEISER;
PRATT, 1994) propuseram a seguinte terminologia, que serd utilizada neste trabalho,
subdividindo o veiculo em trés regides do escoamento de acordo com os fenémenos: as
segoes de compressio (externa e interna), combustdo e expansao (interna e externa). A

Figura 18 apresenta as se¢oes do modelo scramjet.

Compression Section Combustor Expansion Section
0 1 4 10
A B 3 c D 9 E
Extemal Intemal Combustor | Intemal Extemal

—
—Rﬂ—..__':\\ Ha /
———

Se———
= ——
— -

Figura 18 — Segoes de um veiculo com motor scramjet. Fonte: Adaptado de Bezerra (2020).
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Secao Nomenclatura
0 Bordo de ataque do veiculo
1 Bordo de ataque da carenagem da C.C.
3 Entrada da C.C.
4 Saida da C.C.
9 Bordo de fuga da carenagem da C.C.
10 Bordo de fuga do veiculo
A Compressao Externa
B Compressao Interna
C Isolador + Camara de Combustao
D Expansao Interna
E Expansao Externa

Tabela 1 — Nomenclatura das Segoes. Fonte: Adaptado de (HEISER; PRATT, 1994).

3.1.2 Funcionamento

Entre as se¢oes 0 e 3 ocorre a primeira compressao, sendo esta uma compressao
adiabética que eleva a temperatura do escoamento de Ty (escoamento livre) para T3. De 0
a 1 ocorre a compressao externa, em que ha ocorréncia de ondas de choque obliquas que
incidem do bordo de ataque da carenagem até o bordo de ataque da carenagem da camara
de combustao. Ja entre as se¢oes 1 e 3 ocorre a compressao interna, estabelecendo uma

onda de choque refletida que incide dentro do isolador e da cAmara de combustao.

Ao atingir a temperatura T3, que deve ser maior que a temperatura necessaria para
que haja queima do combustivel na camara de combustao, o escoamento encontra-se na
entrada do isolador, cuja func¢ao é atenuar o choque refletido formado em sua entrada e
uniformizar o escoamento. Cabe ressaltar que este processo ocorre a pressao constante.
Entao, o escoamento entra na camara de combustao ainda em velocidades supersonicas e
em condic¢oes de temperatura e pressao de modo que, ao ser injetado combustivel hidrogénio
pressurizado, ocorra a combustao a partir da autoigni¢ao. Todo esta etapa do processo

ocorre entre as regioes 3 e 4.

Entao, entre as regioes 4 a 10 ocorrem as expansoes adiabaticas do escoamento
pos-combustao. Entre as regioes 4 e 9 ocorre a expansao interna, governada pelas teorias
de Prandtl-Meyer, enquanto entre as regioes 9 e 10 ocorre a expansao externa, governada

Y ?

pela teoria da Razéao de Area.

Apos tais etapas, entre as regioes 10 e 0, é considerado que os produtos da combustao
expandem perfeitamente até a pressao estatica do escoamento livre Py. Assim, assume-se
ciclo termodinamicamente fechado e subsequente rejeicao de calor a pressao constante, de

modo a retornar para a temperatura inicial e reiniciar o ciclo (Figura 19).

Cabe ressaltar que todas as etapas do processo entre as se¢oes 0 a 10 possuem

irreversibilidades tais como atrito, ondas de choque e ondas de expansao, aumentando a
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entropia do sistema.

Resumidamente, a energia térmica proveniente da combustao é convertida em
energia cinética para o escoamento, de modo que a quantidade de movimento na saida é

maior que na entrada, gerando assim a propulsao desejada.

i —

Freestream
condition

Absolute Static Temperature, T

L L1
Sp S, S84 S0

Static Specific Entropy, s

Figura 19 — Ciclo de Brayton padrao de um scramgjet. Fonte: (HEISER; PRATT, 1994)

3.2 Supersonico
3.2.1 Numero de Mach

De acordo com (JOHN; ANDERSON, 2003), o ntimero de Mach é uma relagao
adimensional definida pela razao entre a velocidade do escoamento (V') e a velocidade do

som naquele meio (a):

a=\/yRT (3.2)

O nimero de Mach pode ser utilizado entdao para classificar o regime de velocidade

do escoamento, de acordo com a classificacdo mostrada na Tabela 2.
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Regime de Velocidade Numero de Mach

Subsonico M <0,8
Transonico 0,8<M<1.2
Supersonico 12<M<5H
Hipersonico M>5

Tabela 2 — Regimes de velocidade em func¢ao do niimero de Mach. Fonte: Adaptado de
(JOHN; ANDERSON, 2003).

3.2.2 Teoria de Onda de Choque Obliqua

Para entender o que é uma Onda de Choque Obliqua, utilizaremos como referéncia
as ilustragoes e explicagbes apresentados por John e Anderson (2003). Considere um
escoamento em regime supersonico sobre uma parede que, a partir de um ponto A (como
desenhado na Figura 20), é curvada para cima em uma deflexao . Nessa condigao,
o escoamento na parede deve ser tangente a parede e, portanto, a linha de fluxo do
escoamento sobre esta também ¢é defletida pelo angulo #. Sempre que um escoamento
supersonico/hipersénico é forgado a “dobrar-se sobre si mesmo”, como apresentado, ocorre
o surgimento de uma onda de choque obliqua. Com isso, através da onda, o niimero de
Mach diminui de forma abrupta, enquanto a pressao, densidade e temperatura aumentam

de forma abrupta.

Figura 20 — Formagao de onda de choque obliqua. Fonte: Adaptado de (JOHN; ANDER-
SON, 2003).

A Figura 21 apresenta a decomposicao das velocidades do escoamento antes e apds

o choque obliquo, que ocorre com angulo de incidéncia (3.
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Figura 21 — Onda de choque obliqua plana incidente. Fonte: (JOHN; ANDERSON, 2003).

Entao, para expressar matematicamente o comportamento das ondas de choque
obliquas, John e Anderson (2003) aplicam equacionamentos de conservacao da massa, da

quantidade de movimento e da energia da seguinte forma:

Pl = PaUzn (3.3)

Upp = Uy (3.4)

P+ pul, = pa+ paus, (3.5)
hy + uz” =hy + ui" (3.6)

As Equagdes 3.3, 3.4, 3.5 e 3.6 partem do fato de que ndo ha alteracao da quantidade
de movimento na dire¢do tangencial (¢) a onda de choque, sendo apenas a dire¢ao normal
(n) responsével pela variagao das propriedades do escoamento. Portanto, é possivel aplicar

nesta direcao as relagoes de choque normal:

M, = M = senf3 (3.7)
P 2
21+, —1) (3.8)

Pyl
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T, 2y 2+ (y—1)x M},
= 1+ —(M: - 3.9
A | T (39)
+ 1)« M?
@ _ (7 ) 1,n2 (310)
P1 2+(7_1)*M1,n
2 2
_'_7
2 Ln T ~y-1
’y )
M2n
My = ——— 3.12
> sen(B —0) (312)

Utilizando as relacoes anteriores e realizando algumas manipulacoes algébricas,
chega-se na equacao abaixo, conhecida como a relacao 8 — 5. Esta relagao possibilita
encontrar um angulo # para o qual um escoamento a Mach M; gerard uma onda de choque

obliqua com incidéncia f3.

Misen?3 — 1
ME(y + cos2f3) + 2

tanf = 2cotgf3 (3.13)

Ao plotar diversos casos da equacao acima, é possivel perceber que, ao manter o
valor de M; constante, o valor de § aumenta ao se aumentar o valor de 6. Por outro lado,

mantendo 6 constante, é necessario aumentar o valor de M; para que haja diminui¢do no
valor de £5.

Como geralmente as informagoes que se tem sao M; e 0, é necessario realizar um
processo iterativo para encontrar o valor de 3. Com este valor é possivel, entao, calcular

as propriedades termodinamicas do escoamento apés a onda de choque obliqua.

Outro ponto importante a se destacar é que, para um determinado escoamento
com nimero de Mach igual a M;, ha um angulo maximo de deflexdo, chamado 6,,,.. Se a
geometria fisica da parede é tal que 6 > 0,,,,, nao ha solugao para uma onda de choque
obliqua plana. No caso, a natureza forma uma onda de choque curva destacada do corpo,
chamada de onda de choque destacada (detached shock wave), conforme ilustrado na

Figura 22.
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Detached shock

I: Corner flow

Figura 22 — Onda de choque obliqua destacada. Fonte: (JOHN; ANDERSON, 2003)

3.2.3 Teoria de Onda de Choque Refletida

Outro fendmeno que ocorre nas simulagoes apresentadas neste relatério sao as
reflexdes de ondas de choque. Conforme pode ser visto na Figura 23, o fendmeno é explicado
por John e Anderson (2003) da seguinte forma: uma onda de choque obliqua forma-se a
partir de um canto coéncavo A que possui angulo de deflexao 6. Tal onda (chamada de
onda de choque incidente), que assume um angulo de deflexdo 3, incide sobre uma parede

superior horizontal plana no ponto B.

Como ja descrito no tépico 3.2.2, na regidao 2 o escoamento assume o mesmo angulo
0 da deflexdo da parede inferior. No entanto, o escoamento na regiao 3 deve permanecer

paralelo a parede e, portanto, deve ser defletido para baixo no mesmo angulo 6.

Para isso, o que a natureza faz é gerar uma nova onda de choque a partir do ponto
B, chamada de onda de choque refletida. Como os valores de deflexdo do escoamento sao
os mesmos nos dois choques, mas o valor de My é menor do que My, o angulo ® feito pela
segunda onda de choque com a parede superior é diferente de 5. Como consequéncia disso,

também, tem-se que o choque refletido é mais fraco que o choque incidente.
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Figura 23 — Geometria de uma onda de choque refletida. Fonte: (JOHN; ANDERSON,
2003)

3.2.4 Mach Reflection

Uma outra situagao interessantes que pode ocorrer na reflexdo de ondas de choque
é a chamada Mach Reflection. Conforme explicado por John e Anderson (2003), suponha
que o valor de M; é ligeiramente superior ao nimero de Mach minimo necessario para o
surgimento de uma onda de choque colada para um angulo de deflexao 6. Porém, o fato de
que M; é menor do que M; pode fazer com que Ms nao esteja acima deste Mach minimo
para que a onda de choque refletida cause uma nova deflexdo 6 no escoamento. Assim, a
teoria de choques obliquos nao fornece uma solu¢ao para que haja uma onda de choque

refletida plana.

Para isso, a natureza cria um padrao de onda como mostrado na Figura 24, em que
a onda de choque incidente, que era obliqua e plana, se curva conforme se aproxima da
parede superior e se torna uma onda de choque normal. Isso permite com que o escoamento
proximo a parede continue paralelo a esta apds encontrar com o choque. Além disso, uma

reflexdo curvada se ramifica a partir do choque normal e se propaga para a regiao inferior.

Figura 24 — Mach Reflection. Fonte: (JOHN; ANDERSON, 2003)
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3.2.5 Teoria de Prandtl-Meyer para ondas de expansao isentropica

Como vimos nos topicos anteriores, uma onda de choque obliqua se forma quando
um escoamento supersonico dobra-se sobre si mesmo (no caso, quando encontra uma
deflexdo concava de angulo ). Em contraste, quando um escoamento supersonico ¢é
afastado de si mesmo, forma-se uma onda de expansao (agora, o escoamento encontra uma

deflexdo convexa de angulo ).

Como mostrado na Figura 25, forma-se o chamado leque de expansao, que consiste
em uma regiao de expansao continua em que podem ser visualizadas um nimero infinito
de ondas Mach, cada uma fazendo um angulo p com a dire¢do do escoamento no local. O
leque de expansao ¢ limitado superiormente por uma onda Mach de angulo p; em relacao
a0 escoamento na regiao a montante e limitado inferiormente por uma outra onda Mach,

a qual faz um angulo py em relagdo ao escoamento na regiao a jusante.

Figura 25 — Expansao isentrépica de Prandlt-Meyer. Fonte: (JOHN; ANDERSON, 2003).

Os angulos referentes ao leque de expansao (i) e (u2) podem ser determinados

pela Equacao 3.14:

1
1 = arcsen <]W1)

1

M2 = arcsen (%)

(3.14)

O angulo de deflexdo € é calculado a partir da funcao de Prandtl-Meyer v(M):

0 = v(Ms) — v(My) (3.15)
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em que a funcao de Prandtl-Meyer é dada por:

_ Jatl Tl oo 2 _
U<M)_”7—1*amn\/7+1(M 1) —atanv M? — 1 (3.16)

Além disso, considerando as ondas de expansao como isentropicas, tem-se que a

pressao e a temperatura totais sdo constantes através da onda. Assim, podem ser expressas

as seguintes propriedades termodinamicas apo6s a onda de expansao, dadas pelas Equagoes
3.17, 3.18 ¢ 3.19

(3.17)

]Ijj - <T2> o (3.18)

P2 Ty
— == (3.19)
P1 Ty

Como, apés uma onda de expansao, ha um aumento no nimero de Mach do
escoamento, é possivel concluir que havera diminuicao da temperatura, da pressao e da

densidade.
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4 PRIMEIRO MODELO

4.1 Metodologia

A primeira etapa deste trabalho consistiu em realizar uma simulagdo com condigoes
iguais a realizada por um artigo de referéncia, com a finalidade de aprendizado de simulagao,
entendimento dos principais parametros que influenciam na combustao e comparagao de
resultados. Para isso, foi utilizado como referéncia o trabalho feito por Bezerra (2020),
que realiza a simulacao de um motor scramgjet com injecao de hidrogénio perpendicular ao

escoamento.

No trabalho, o autor simula o motor scramjet completo, considerando as rampas de
compressao, isolador, cAmara de combustao e exaustor. Porém, para simplificar a simulagao,
a regiao da camara de combustao é simulada separadamente do restante, utilizando como
input os resultados obtidos a partir da saida do isolador. Neste trabalho, focado apenas na

camara de combustao, serao discutidos e comparados apenas os resultados desta regiao.

Além disso, o autor faz a simulagdo do motor scramjet para 3 condi¢oes de voo:
Mach 6,4, 6,8 e 7,2. Considerando que o motor simulado foi projetado para a condicao
de Mach 6,8, esta foi a condic¢ao escolhida para compara¢do com os resultados simulados

neste trabalho.

4.1.1 Dimensoes da Camara de Combustao

O modelo simulado consiste em uma regiao de altura constante na entrada, seguida
entdo por uma regiao de altura variavel. A primeira regiao da cdmara de combustao tem
comprimento de 20 mm, com altura constante de 16,389 mm. Logo apds estes 20 mm,
h& um injetor na parede inferior, o qual possui comprimento de 1 mm. Entao, apds o
injetor, a camara de combustao se estende por mais 100 mm, porém agora sua altura nao
¢é constante, possuindo uma inclinagao de 2,5° em relagao a horizontal tanto na parede

superior quanto na inferior. Cabe ressaltar que trata-se de um modelo 2D.

Y | Hj 4] o025 o050
2 s {m) .
Pr OdUtOS
x 00428 0.0375

Figura 26 — Modelo da camara de combustao com injecao transversal simples. Fonte:
Adaptado de Bezerra (2020).
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4.1.2 Condicoes do escoamento e da inje¢ao

Do trabalho feito por Bezerra (2020), temos que, para a simulagdo do motor

completo voando a Mach 6,8, as condicdes na entrada da camara de combustao sao:

pPa] TI[K] M [
102.340 1.156,95 2,10341

Tabela 3 — Condigbes do escoamento na entrada da cAmara de combustao. Fonte: Adaptado
de Bezerra (2020).

Cabe ressaltar que o autor considera na entrada da camara de combustao os
resultados obtidos da simulacdo da regiao das rampas de compressao e do isolador. Porém,
como os perfis de velocidade e propriedades termodindmicas na saida do isolador sao
assimétricos, foram calculados seus valores médios para serem utilizados como inputs

constantes na entrada da camara de combustao.

Para a injecdo de Hs, foram consideradas as seguintes condi¢des no injetor:

PPa] TI[K] M []
180.707 250 1

Tabela 4 — Condigoes de injegao de Hs no injetor. Fonte: Adaptado de Bezerra (2020).

4.1.3 Modelagem em CFD

A simulagao possui modelagem relativamente simples, visto que consiste apenas
no que ocorre no interior da cdmara de combustao, sendo a maior dificuldade inserir a

injecao e o processo de combustao.

Foram testados diferentes refinamentos de malha, porém mesmo com os mais
grosseiros ja foi possivel ter boa visualizacao das ondas de choque e demais fenomenos na
camara de combustao. Assim, a malha utilizada serd uma malha relativamente simples,
capaz de ser simulada em computadores de uso pessoal sem que exija um tempo de mais

do que algumas horas para simulacao.

Neste trabalho, foi utilizado o software ANSYS ICEM para a geracao de malha e o
ANSYS CFX para resolver as equacoes da dindmica de fluidos na forma RANS (Reynolds
Averaged Navier-Stokes).

Cabe ressaltar que se alguma configuracao nao foi apresentada neste documento é

porque foi utilizada a configuragao padrao (default) do software.

Além disso, as simulagoes foram realizadas em uma unidade computacional modelo
Acer Aspire E 15, com processador Intel ® Core ™ i7-6500U 2.5GHz, memodria instalada
(RAM) de 16GB e sistema operacional Windows 10 Home 64 bits.
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4.1.3.1 Malha

Como o objetivo era simular o que ocorre no interior da camara de combustao do
motor scramjet, o dominio utilizado para simulagao corresponde exatamente a regiao de
interesse. Ou seja, as fronteiras da simulagao sdo exatamente as respectivas fronteiras da
camara de combustao, como mostrado na Figura 27. Assim, o dominio foi limitado por 8
curvas (ENTRADA, SAIDA, SUPERIOR 1, SUPERIOR 2, INFERIOR 1, INFERIOR 2,
ABERTURA e INJETOR), cujas condigoes de contorno sao apresentadas na secao 4.1.3.2.

SUPERIOR 2
SUPERIOR 1

ENTRADA ABERTURA SAIDA

INFERIORT ~ {} INFERIOR 2

INJETOR !
o
¥

Figura 27 — Modelo da camara de combustao com injecdo transversal simples.

Nesta simulacao, foram utilizados elementos de malha superficial do tipo Quad
Dominant (elementos predominantemente quadrildteros) e, visando definir o refinamento

desta, foi utilizado 0.1 mm como tamanho méaximo dos elementos em todas as fronteiras.

Como trata-se de uma simulacao 2D, é necessario definir uma dimensao em Z. Para
isso, os elementos definidos no plano XY foram extrudados em 1 mm na direcao Z, nao
adicionando novos elementos a simulagdo. Assim, esta malha tem um total de 723.937

elementos, com 477.748 nos.

Figura 28 — Malha final gerada para o modelo da cidmara de combustao com injecao
transversal simples.
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ENTRADA

INFERIOR 1 INJETOR

Figura 29 — Malha final gerada para a regiao de segao constante do modelo da cimara de
combustao com inje¢ao transversal simples.

INJETOR

Figura 30 — Malha final gerada para a regiao do injetor do modelo da camara de combustao
com injecao transversal simples.

Cabe ressaltar que a malha utilizada nesta simulagao é uma malha mais grosseira
que a utilizada por Bezerra (2020). Como pode ser visto na Figura 31, a malha utilizada
pelo autor é bem mais refinada na regiao de injecao e nas paredes superior e inferior. O
autor nao apresenta no relatério qual o niimero total de elementos da malha, mas apresenta
o fato de que o critério de Yt < 1 é atingido em todas as superficies de parede. Como
este critério nao ¢ atingido pela malha simulada por este trabalho, podemos concluir que

esta ¢ menos refinada que a simulada por Bezerra (2020).
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Figura 31 — Malha computacional gerada por Bezerra (2020). Fonte: Bezerra (2020).

4.1.3.2 Pré-processamento - Escoamento e condi¢des de contorno

O pré-processamento é a etapa em que se prepara o problema com geometria,

condi¢bes do escoamento, configuracao da combustao e de condi¢des de contorno. O

primeiro passo é iniciar o médulo CFX-Pre e importar a malha computacional gerada.

A etapa seguinte que deve ser feita é configurar a combustao. Para isso, deve-se

acessar o menu de configuracao Reactions e importar a reacdo Hydrogen Air. Entao, no

menu Materials, deve-se criar um novo material (no caso, chamado de Air and H2),

configurando-o como uma Reacting Mixture em que a opgao de reacao é Hydrogen Air.

Passa-se entao a definir as condi¢oes de contorno, buscando tornar a simulagao

o mais proximo possivel das condigoes do sistema fisico real. Assim, tem-se as seguintes

condigoes:

« FLUIDO: Como no dominio hé tanto ar quanto hidrogénio (combustivel injetado
a partir do injetor), é necessario seleciona a opgao Air and H2 como material. Foi
definida a pressao de referéncia de 1.097 Pa, pois esta é a pressao atmosférica do

escoamento livre na condigdo analisada (a 30 km de altitude).

Na aba Fluid models, definiu-se o modelo Shear Stress Transport como modelo
de turbuléncia, conforme descrito em 2.2.4. Cabe ressaltar, porém, que o modelo
utilizado por Bezerra (2020) é o k — kl — w e, portanto, podem surgir diferengas nos

resultados em decorréncia disto.

Além disso, também foi utilizada a opcao Total Energy para a equacao de energia,
visto que as variagoes de temperatura sao significativas. Entao, foi utilizada a opcao
Finite Rate Chemistry and Eddy Dissipation como modelo de combustao, assim como
utilizado nos trabalhos de Bezerra (2020) e Kummitha, Pandey e Gupta (2020);

ENTRADA: Para a entrada do dominio foi utilizada a condi¢dao do tipo Inlet com

escoamento supersonico, sendo a pressao relativa 101.243 Pa, a velocidade normal
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1.431 m/s e a temperatura estatica 1.156,95 K. Além disso, foi definida fragao
massica de O igual a 0,21, Ns igual a 0,79 e H, igual a 0, assim como simulado por
Bezerra (2020);

o INJETOR: Para a fronteira que representa o injetor, foi utilizada a condi¢ao do tipo
Inlet com escoamento subsonico, sendo a velocidade normal de modo a obter Mach
igual a 1 na injecdo e temperatura estatica de 250 K. Como trata-se de uma injegao
apenas de hidrogénio, foi definida fracdo méssica de 1 para o Hs e 0 para os demais

componentes;

« SAIDA: Para a saida, foi definida fronteira do tipo Outlet com regime supersonico;

« SUPERIOR 1, SUPERIOR 2, INFERIOR 1 E INFERIOR 2: Para todas estas
fronteiras, foi definida condicao do tipo Wall, visto que se tratam das paredes
internas da camara de combustao. Foi selecionada a opcao No Slip Wall, pois deseja-
se a presenca de viscosidade (e, assim, presenca de camada limite) nas paredes da

simulacao, buscando tornar mais semelhante a uma situacao real;

o DIREITA: Como trata-se de uma simulacao 2D, esta fronteira trata-se de uma

fronteira de simetria e, portanto, foi definida como do tipo Simmetry.

4.1.3.3 Processamento - Solver

Nas opgoes do Solver Control, aumenta-se o nimero maximo de iteracoes para
10.000 e muda-se o Residual Type de RMS para MAX. A mudanca para MAX faz com
que o critério de convergéncia se torne mais rigoroso que o padrao RMS, visto que este é
uma média da varia¢ao das propriedades (enquanto o MAX é o valor maximo), levando a
uma garantia maior de que se atinja o regime permanente. O aumento no niimero maximo

de iteragoes serve para garantir que o critério de convergéncia seja atingido.

Para nao elevar o custo computacional, a op¢ao Active Adaptation dentro do menu
Mesh Adaptation é desativada. Cabe ressaltar foi assumido que o sistema atinge o regime
estacionario e permanente quando o residuo se torna menor que o critério de convergéncia
(1073). Observando a Figura 32, é possivel concluir que esta condigao ¢ atingida cerca de
690 time-steps (cerca de 3h20min) ap6s o inicio da simulac¢ao. Além disso, observando a
Figura 33, a fracao méssica de HyO pela fronteira de saida também ja havia atingido um

patamar estavel ao final da simulacao.
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Figura 32 — Residuos maximos ao longo da simulacao.
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Figura 33 — Fracio méssica de H>O pela fronteira de SATDA da simulacao.
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4.1.3.4 Pobs processamento

Apos o término da simulagao, é possivel utilizar o pos-processador CFX-Post para
acessar os resultados, tanto de forma qualitativa quanto de forma quantitativa. Para
resultados qualitativos, pode-se utilizar graficos de contorno como os da Figura 35, que
apresentam visualmente como variam os valores das propriedades ao longo da camara de
combustao. Para resultados quantitativos, é possivel obter plots (como os da Figura 44) a
partir criacao de polylines sobre a intersecao de dois planos ou utilizando a ferramenta
Function Calculator, que permite obter de forma direta algumas propriedades nas fronteiras

do dominio (como nimero de Mach na injegao, por exemplo).

4.2 Resultados e Discussoes

Apos convergéncia da simulacdo, passa-se entao a comparar os resultados obtidos
com os fornecidos por Bezerra (2020). Primeiramente, serd feita uma comparagao qualita-
tiva, a partir de Graficos de Contorno de Mach, Temperatura e fragao massica de HO.
Entao, serao comparados resultados quantitativos sobre distribuicao de pressao ao longo
da camara de combustao e da formacao de espécies na saida do combustor. Por fim, serao

discutidas as conclusoes da simulacao quanto a validacao dos resultados.

4.2.1 Resultados qualitativos

4.2.1.1 QGraficos de contorno de nimero de Mach

O primeiro resultado a ser analisado trata-se dos contornos de nimero de Mach no
combustor. Como é uma condicao em que um escoamento supersonico entra na camara de
combustao e encontra a injecao transversal de combustivel a Mach 1, ocorre a formacao
de ondas de choque. Isto pode ser explicado pelo fato de que a inje¢ao de combustivel
cria barreiras virtuais ao escoamento, induzindo a separacao da camada limite tanto a
montante quanto a jusante desta (Figura 35). Como descrito por Bezerra (2020), estas
zonas de separagao, entao, induzem a formagao de pseudo-choques obliquos sobre os pontos

de descolamento e recolamento.

Na Figura 34 pode ser visualizado o fenémeno conhecido como trem de choque
obliquo. Estes choques formados na regiao da injecao refletem na parede superior da
camara de combustao (formando ali também uma pequena regiao de separagio) e se
direcionam novamente para a regiao de mistura entre ar e hidrogénio, refletindo entao
na parede inferior. Apds isso, os choques se direcionamento novamente a parede superior,

ocorrendo novas reflexdes, porém agora com choques de menor intensidade.
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Mach Number
DIREITA1_2

2.363e+00

1.772e+00

1.181e+00

5.907e-01
1.000e-15

Figura 34 — Contornos de nimero de Mach para o caso simulado.

Mach Number
DIREITA1_2

2.363e+00

1.772e+00

1.181e+00

5.907e-01

1.000e-15

Figura 35 — Contornos de nimero de Mach na regiao préxima a injecdo para o caso
simulado.

Na Figura 35 é possivel observar também a formacao de um leque de expansao.
Este fendmeno pode ser visto na parede superior, logo apés o inicio da se¢ao divergente,

em que ha um aumento do Mach do escoamento no local.

A partir das Figuras 36 e 37 é possivel fazer uma comparagao qualitativa entre
os resultados obtidos por esta simulagao e os obtidos por Bezerra (2020). Visualmente,
as primeiras inclinagoes dos choques apods a injecao sao bastante semelhantes entre os
dois resultados. Porém, comegam a apresentar diferencgas a partir da primeira reflexao na
parede inferior. Um dos motivos para explicar estas diferencas sao os diferentes modelos
de turbuléncia utilizados, que acarretam em diferentes interagoes entre o ar e o hidrogénio
(conforme descrito em 2.2.4) que, como consequéncia, alteram a reflexdo das ondas de

choque. Outro possivel motivo sao as inclinagoes das paredes da secao divergente que,
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apesar de estarem semelhantes e utilizarem como base o valor de 2,5°, podem nao ser

exatamente iguais, o que acaba impactando nos angulos de reflexao.

Mach Number
Temperatura

2.283e+00
2.157e+00
2.030e+00
1.903e+00
1.776e+00
1.649e+00
1.522e+00
1.395e+00
1.269e+00
1.142e+00
1.015e+00
8.880e-01

7.611e-01

6.343e-01

5.074e-01

3.806e-01
2.537e-01
l 1.269e-01

1.000e-15

Figura 36 — Contornos de niimero de Mach para o caso simulado.

0763 —
- 0.611 1‘\

Figura 37 — Contornos de ntimero de Mach para o caso simulado por Bezerra (2020). Fonte:
Bezerra (2020).

4.2.1.2 Gréaficos de contorno de fracdo massica de HyO

Para analisar qualitativamente a combustao, foram comparados graficos de contorno
de fragao massica de H,0, visto que este é o produto da reacao. Analisando as Figuras
38 e 39, é possivel observar diferengas em como ocorreu a combustao. No caso simulado,
a presenca de dgua com fracdo maéssica de 0,21 fica restrita a uma faixa mais fina e
mais préxima a parede quando comparado aos resultados obtidos por Bezerra (2020).
Cabe lembrar que foram utilizados diferentes modelos de turbuléncia, que podem estar
impactando a maneira como o combustivel se misturou ao ar e, portanto, impactando no
tamanho da regiao em que ambos estao presentes em quantidades e condigoes ideais para

que haja a combustao.

Além disso, ha também diferencas no ponto em que ¢é atingido o valor maximo de
fracao massica de H,O. No caso simulado, este valor ja é atingido pouco depois da injecao,
enquanto no resultado obtido por Bezerra (2020) este valor é atingido apenas apés a regiao

em que o choque obliquo refletido da parede superior encontra a regiao de mistura do ar e
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hidrogénio. Para buscar entender esta diferenca, devemos analisar os graficos de contorno

de temperatura.

H20.Mass Fraction
DIREITA1_2

. 2.171e-01

1.628e-01
1.086e-01

5.428e-02

I 0.000e+00

Figura 38 — Contornos de fracao maéssica de H,O para o caso simulado.
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0.00

Figura 39 — Contornos de fracido massica de H,O para o caso simulado por Bezerra (2020).
Fonte: Bezerra (2020).

4.2.1.3 Gréficos de Contorno de Temperatura

Analisando as Figuras 40 e 41, o primeiro ponto a se observar é que as temperaturas
maximas das duas simulagoes sao diferentes. Enquanto no caso simulado foi de mais de
2800 K, nos resultados obtidos por Bezerra (2020) o valor méaximo foi de cerca de 2600 K.
Além disso, pode ser observado que, apds o choque na regido da injecao, o caso simulado
ja atinge maiores valores de temperatura, o que favorece a autoignicao em uma regiao
mais a montante e faz com que ja se atinja maiores valores de fracao massica de H50O,

como visto no tépico anterior.
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Temperature
Temperatura

[K]

Figura 40 — Contornos de temperatura para o caso simulado.

2574.53
2423.62
22721
212181
1970.90
1819.99
1669.09
1518.18
1367.27
1216.37
1065.46
914.56
763.65
612.74
461.84
310.93
160.02

K]

Figura 41 — Contornos de temperatura para o caso simulado por Bezerra (2020). Fonte:
Bezerra (2020).

4.2.2 Resultados quantitativos

4.2.2.1 Distribuicao de pressao

Para comparar a distribuicao de pressao ao longo da camara de combustao, foram
definidas 3 alturas para obtengao dos dados (Figura 42). Assim como feito por Bezerra
(2020), as alturas definidas foram 0,5 mm, 8 mm e 16 mm acima da parede inferior da

camara de combustao na regiao de entrada.
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Figura 42 — Planos definidos para obtencao dos dados de distribui¢ao de pressao ao longo
da camara de combustao.

Na Figura 43 é possivel observar o grafico de contorno de pressao para a simulagao
realizada, com as linhas indicando os planos onde foram obtidos os valores de pressao

apresentados nas Figuras 44, 45 e 46.

Pressure
DIREITA1_2

5.891e+05
4.538e+05
3.186e+05

16 mm

1.833e+05 8 mm

4.804e+04 0,5mm

[Pa]

Figura 43 — Contornos de pressao para o caso simulado, com tracos indicando os planos
analisados.

A primeira condigdo a ser comparada com os resultados obtidos por Bezerra (2020)
¢é na altura de 0,5 mm. Observando a regiao anterior a onde ocorre a inje¢do de combustivel
(valor de X proximo a 20 mm), é possivel constatar que o caso simulado atinge uma maior
pressao. Cabe lembrar que as duas simulagoes utilizam diferentes modelos de turbuléncia
e de que a feita por Bezerra (2020) utiliza uma malha muito mais refinada, que pode estar
captando melhor os efeitos viscosos que ocorrem na regidao, como efeitos de mistura entre

o ar e o Hy injetado.
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Olhando a regiao logo apds a injecao, é possivel observar também que a reducao
de pressao no caso simulado ocorre imediatamente, enquanto nos resultados obtidos por

Bezerra (2020) a pressao volta aos niveis anteriores a injegdo apenas apds cerca de 5 cm.

Observando na regiao mais proxima a saida, é possivel constatar quantitativamente
o fato de que a segunda reflexdo do trem de choque obliquo na parede inferior ocorre
mais a jusante para a simulagao realizada. Isto pode ser constatado pelo saltos de pressao
préoximos ao final da camara de combustao, que ocorrem a cerca de 90 mm para o resultado
de Bezerra (2020) e ap6s 110 mm nesta simulac¢ao. No entanto, pelo salto de pressao ao
longo dos choques estar semelhante entre as simulagoes, tem-se um bom indicador de que

a intensidade dos choques no local foi semelhante.

Além disso, observando a regido intermedidria da cimara de combustao (entre 50
mm e 90 mm), as curvas praticamente se sobrepoem. Apesar de ser uma regiao em que
nao estao ocorrendo fené6menos mais complexos como choques ou mistura de diferentes
gases, ¢ um bom indicativo de que a simulagao feita conseguiu captar efeitos como a

reducao de pressao devido as paredes divergentes do combustor.

Altura 0,5 mm

400.000
350.000
300.000
250.000
200.000
150.000
100.000

50.000

Pressdo [Pa]

0 20 40 60 80 100 120

X [mm]

Simulado Bezerra (2020)

Figura 44 — Distribuicao de pressao ao longo da camara de combustao para altura 0,5
mm.

Apresenta-se na Figura 45 os resultados para altura de 8 mm. E possivel observar
pelas variagoes bruscas de pressao os locais por onde passam as ondas de choque. Como
descrito na secao de analise qualitativa, é possivel observar também pelo grafico que
os primeiros choques foram mais semelhantes em termos de local e intensidade. Porém,
conforme se caminha em dire¢ao a salda da caAmara de combustao, passou a haver diferengas

mais significativas.
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Altura 8 mm

350.000
300.000
250.000
200.000
150.000

Pressdo [Pa]

100.000
50.000

0 20 40 60 80 100 120
X [mm]

Simulado Bezerra (2020)

Figura 45 — Distribuicao de pressao ao longo da camara de combustao para altura 8 mm.

Por fim, analisando os resultados para a altura de 16 mm (Figura 46), é possivel
observar significativa semelhanca entre as curvas. Apesar do pico de pressao ter sido
diferente, as curvas de redugdo na pressao ap6s os choques (tanto entre 35 mm a 60 mm
quanto entre 80 mm e 120 mm) praticamente se sobrepoem, indicando que a simulagao

conseguiu captar bem os fend6menos no escoamento destas regioes.

Altura 16 mm

450.000
400.000
350.000
300.000
250.000
200.000
150.000
100.000

50.000

Pressdo [Pa]

0 20 40 60 80 100 120
X [mm]

Simulado

Bezerra (2020)

Figura 46 — Distribuicao de pressao ao longo da camara de combustao para altura 16 mm.

Além disso, é possivel observar que em ambas ha uma reducao na pressao logo
antes do ponto em que ha um aumento abrupto. Essa reducao de pressao corresponde a
regiao de inicio da secao divergente, que causa uma aceleracao no escoamento e, assim,

diminui a pressao no local.
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Mach Number
DIREITA2

2.363

16 mm

1772

1.181

5.907

0.000

Figura 47 — Contornos de nimero de Mach na regiao de reflexdo do choque na parede
superior.

Outro ponto que vale destacar é que é possivel observar na Figura 47 o surgimento
de uma pequena regiao de choque normal préxima a parede superior. Como consequéncia
deste choque normal, hd um aumento ainda mais abrupto de pressao apds este, que nao
foi captado pela extracao dos dados na altura de 16 mm. Como ha algumas diferencas
observadas na simulagao realizada neste trabalho e na feita por Bezerra (2020), uma
pequena alteragao na posicao onde ocorre o choque normal pode ser a justificativa na

diferencga entre os maximos de pressao observados na Figura 46.

Pressure
DIREITA2

5.891e+05
16 mm
4.538e+05
3.186e+05

1.833e+05

4.804e+04
[Pa]

Figura 48 — Contornos de pressao na regiao de reflexdao do choque na parede superior.

4.2.2.2 Formagao de espécies na saida

A partir das Figuras 49, 50 e 51 é possivel observar quantitativamente o que foi
discutido na segao 4.2.1.2. Na simulagao feita por Bezerra (2020), a combustao do Ho
ocorreu de forma mais eficiente, de modo que a formacao de H,O ocupa uma regiao maior
da saida (indicando que a combustéo ocorreu em uma faixa mais ampla) e a fragdo méssica

de combustivel restante também é menor.
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Fragio Massica[-]

-15,00
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Fracdo Massica H2 na saida
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Smulagio CFY = Bezerra(2020)

Figura 49 — Fracao méssica de Hs na fronteira de saida da cdmara de combustao

Figura 50 — Fracao massica de H>O na fronteira de saida da caAmara de combustao
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Smulagso CFX  ——Bezerra(2020)
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0,05

0
0,00

¥ [mm]

-5,00 5,00 10,00 15,00

— Bezerra (2020) Simulagdo CFX

Figura 51 — Fracao massica de O na fronteira de saida da camara de combustao

4.2.3 Conclusao

O primeiro grande objetivo com esta comparacao foi aprender a parametrizar no

Software ANSYS CFX todas as configuragdes necessarias para que houvesse combustao.
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Como pode-se ver pelos topicos anteriores, de fato foi possivel atingir este objetivo,
conseguindo passar por todas as etapas de criacdo de malha e pré-processamento para que

a simulacao funcionasse.

O segundo grande objetivo era a comparagao de resultados. Como discutido nos
topicos anteriores, houve significativa compatibilidade entre os resultados simulados e os
apresentados por Bezerra (2020). Claro, também houve diferencas como, por exemplo, na
faixa em que ocorreu a combustao e nas reflexdes dos choques ao longo da camara de
combustao, mas foram diferencas dentro do que se esperava considerando os diferentes
modelos de turbuléncia e refinamento de malha. Assim, os resultados foram considerados

como satisfatérios e passou-se entao para a etapa seguinte do projeto.
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5 SEGUNDO MODELO

5.1 Metodologia

Apés realizadas as comparagoes com o modelo proposto por Bezerra (2020), passou-
se para etapa objetivo deste projeto, que é simular a camara de combustao do modelo
proposto por Morini (2021). Novamente, serd simulada apenas a regido da cAmara de
combustao, utilizando como inputs os resultados obtidos pelo autor para a regiao de entrada

da camara de combustao, apds as reflexdes do escoamento nas rampas de compressao.

5.1.1 Dimensoes da Camara de Combustao

A camara de combustao simulada possui altura constante e igual a 10 mm por
todo seu comprimento. H4 uma primeira regiao, anterior ao injetor, com comprimento
de 19 mm. Apos estes 19 mm, ha um injetor na parede inferior, cujo comprimento é de 1
mm. Entdo, a camara se estende por mais 177 mm com altura constante. Cabe ressaltar

que sera analisado apenas o modelo 2D.

5.1.2 Condicoes do escoamento e da injecao

Do trabalho feito por Morini (2021), temos que, para a simula¢ao do motor completo
voando a Mach 6 na condi¢ao power-on, as condi¢oes na entrada da camara de combustao

sao:

PPa] TI[K] M []
670.640 1.090,4 1,77

Tabela 5 — Condigoes do escoamento na entrada da camara de combustao. Fonte: Adaptado
de Morini (2021)

Para a injecdo de hidrogénio, foram consideradas as seguintes condi¢oes no injetor:

TK] M[]
250 1

Tabela 6 — Condigoes de injecao de hidrogénio no injetor. Fonte: Adaptado de Morini
(2021)

5.1.3 Modelagem em CFD

Para esta simulacao, foram utilizados novamente o software ANSYS ICEM para a
geragao de malha e 0 ANSYS CFX para resolver as equagoes da dindmica de fluidos na
forma RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes).
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5.1.3.1 Malha

Como trata-se de uma camara de combustao de altura constante, foram necessarias
apenas 6 curvas para delimitar o dominio (ENTRADA, SAIDA, SUPERIOR, INFERIOR

1, INFERIOR 2 e INJETOR).

SUPERIOR

ENTRADA [ [SAI'DA

INFERIOR 1ﬁ INFERIOR 2

Figura 52 — Modelo da camara de combustao com inje¢ao transversal simples.

INJETOR

Novamente, foram utilizados elementos de malha superficial do tipo Quad Dominant,
porém agora com 0,2 mm como tamanho maximo dos elementos em todas as fronteiras.
Para a dimensao em Z, os elementos do plano XY foram extrudados em 1 mm. Assim,

esta malha tem um total de 152.869 elementos, com 99.440 nés.

L.

Figura 53 — Malha final para o modelo da camara de combustao de altura constante com
injecdo transversal simples.

SUPERIOR

ENTRADA

INFERIOR 1 INJETOR

@
3

Figura 54 — Malha final préxima ao injetor para o modelo da camara de combustao de
altura constante com injecao transversal simples.

5.1.3.2 Pré-processamento - Escoamento e condi¢des de contorno

Para configuragao da combustao, foram utilizados os mesmos procedimentos da
Secao 4.1.3.2. Entao, foram definidas as seguintes condicoes de contorno para as fronteiras

do dominio:
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o FLUIDO: Foi definida pressao de referéncia de 5.745 Pa, pois esta é a pressao
atmosférica do escoamento livre na condigao analisada (voo a 20 km de altitude).
Novamente, foram utilizados Shear Stress Transport como modelo de turbuléncia, a
opcao Total Energy para a equacao de energia e a opcao Finite Rate Chemistry and

FEddy Dissipation como modelo de combustao;

« ENTRADA: Foi utilizada a condi¢do do tipo Inlet com escoamento supersonico,
sendo a pressao relativa 665.165 Pa, a velocidade normal 1.171,2 m/s e a temperatura
estatica 1090,4 K. Além disso, foi definida fracdo massica de O, igual a 0.21, Ns
igual a 0.79 e H, igual a 0;

o INJETOR: foi utilizada a condi¢ao do tipo Inlet com escoamento subsonico, sendo a
velocidade normal de modo a obter Mach igual a 1 na injecao e temperatura estatica
de 250 K. Como trata-se de uma injecao apenas de hidrogénio, foi definida fracao

massica de 1 para o Hy e 0 para os demais componentes;

« SAIDA: Definida fronteira como do tipo Outlet com regime supersonico;

« SUPERIOR, INFERIOR 1 E INFERIOR 2: Para todas estas fronteiras, foi definida
condicao do tipo Wall com a opg¢ao No Slip Wall;

o DIREITA: Como trata-se de uma simulagao 2D, foi definida como do tipo Simmetry.

5.1.3.3 Processamento - Solver

Da mesma forma que para as simulac¢oes anteriores, nas opgoes do Solver Control
foi aumentado o nimero maximo de iteragoes para 10.000 e o Residual Type para MAX,

sento o critério de convergéncia quando este residuo se torna menor que 1073,

Como mostrado nas Figuras 55 e 56, esta simulagao nao atingiu os critérios de
convergéncia, apresentando na verdade erro em sua execucao. Os resultados serao discutidos

na secao 9.2.
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Figura 55 — Residuos maximos ao longo da simulacao.

‘riable value

o] 500 1000 1500 2000
Accumulated Time Step

| —— Mass Fraction Boundary Flow on SAIDA (H20) [kg s™-1] |

Figura 56 — Fracio méssica de H,O pela fronteira de SATDA da simulacéo.
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5.1.3.4 Pos processamento

Novamente, foram utilizados graficos de contorno para visualizacao dos resultados
de forma qualitativa, além de plots e a ferramenta Function Calculator para resultados

quantitativos.

5.2 Resultados e discussoes

Em todas as simulagoes realizadas, era iniciada a simulacao com uma velocidade de
injecdo mais baixa (préximo a Mach 0,3) e, conforme os resultados convergiam, aumentava-
se a velocidade. Isto era feito pois as simulagdes com menor velocidade de inje¢ao convergiam
mais rapidamente e, assim, eram utilizadas pelo software como condigoes iniciais para as
simulagoes a velocidades mais altas. Nesta simulagao, porém, constatou-se que nao havia

convergéncia dos resultados mesmo para velocidade mais baixas de injecao.

Como mostrado nas Figuras 57 e 58, ja para a condicdo de Mach igual a 0,3
na injecado de Hs ocorre o surgimento de uma forte onda de choque normal, que causa
estrangulamento da camara de combustao e faz com que nao haja formacao de um trem
de choques obliquos. Além disso, conforme aumenta o tempo de simulagao, o sistema nao
atinge estabilidade e a onda de choque normal propaga-se em direcao a entrada da camara
de combustao. Quando esta atinge a fronteira de entrada, entao, ocorre erro na simulacao

e esta para.

Mach Number
DIREITA

1812
1.359
9.061
4531

0.000

INJETOR

Figura 57 — Contornos de nimero de Mach na regiao de entrada da camara de combustao
no time-step 1.552.
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Mach Number
DIREITA

1.812

1.359

89.061

4531

0.000

INJETOR

Figura 58 — Contornos de nimero de Mach na regiao de entrada da camara de combustao
no time-step 2.052.

Mach Number
DIREITA

1.812e+00

1.359e+00

9.061e-01 _

4.531e-01

1.000e-15

Figura 59 — Contornos de ntimero de Mach na camara de combustao no time-step 2.052.

Foram testadas algumas alternativas, como definir manualmente as condigoes
iniciais da simulagao ou alterar o Timescale Factor, mas nada fez com que o erro nao
ocorresse. Entao, assumiu-se que de fato o resultado pode estar representando o que
acontece com esta camara de combustao em voo nestas condigoes e buscou-se entender

quais os motivos que estariam levando a este erro.

O primeiro ponto que poderia estar causando o erro é a altura da camara de
combustao. Em comparacao com outros modelos apresentados no Capitulo 2, esta camara
apresenta altura significativamente menor. Para comparacgao, a camara definida por Bezerra
(2020) tem 16,389 mm de altura e foi uma das menores encontradas na literatura, enquanto

esta apresenta apenas 10 mm.

O segundo ponto pode ser o fato de a camara de combustao possuir altura da secao
constante durante todo o seu comprimento. Como visto na se¢do sobre Mach reflection
(3.2.4), dependendo das condigoes do escoamento logo antes da reflexdo na superficie, a
onda de choque obliqua nao consegue sofrer a reflexao sem que se torne uma onda normal.

Portanto, este pode ser o fenomeno que esteja ocorrendo nesta simulacao.

Assim, caso a parede possua um angulo de inclinacao no sentido de aumentar a

altura da cAmara de combustdo (como no modelo apresentado por Bezerra (2020)), o
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angulo de reflexdo que o escoamento precisa fazer é menor e, portanto, tende a retardar o

surgimento da onda de choque normal.

Para avaliar tal fato, foram realizadas simula¢des de um novo modelo, com condigoes
termodinamicas na entrada da camara de combustao iguais ao modelo proposto por Morini

(2021), porém com aumento linear na altura da segdo apés a injecao de combustivel.






83

6 TERCEIRO MODELO

6.1 Metodologia

Apébs os problemas encontrados na simulagao do modelo proposto por Morini
(2021), foi realizada uma nova simulacao. Nesta, as condi¢oes do escoamento na entrada
da camara de combustao sao iguais as da simulagao anterior, havendo apenas alteracoes

na geometria do combustor.

6.1.1 Dimensoes da Camara de Combustao

A camara de combustao possui altura constante e igual a 10 mm durante seus
primeiros 20 mm de comprimento. Entao, passa a ter uma secao divergente, com a
inclinacao das paredes fazendo um angulo de 2,5° com a horizontal, com comprimento de
177 mm. Além disso, na parede inferior, apés 19 mm da entrada, ha a presenca de um
injetor com comprimento de 1 mm. Portanto, como trata-se de uma primeira tentativa
de resolver o problema do surgimento de choque normal forte na camara de combustao,
optou-se por aplicar uma geometria semelhante a feita por Bezerra (2020), em que a se¢ao

divergente se inicia apds a injecao com um angulo de 2,5° em relacao a horizontal.

6.1.2 Condigoes do escoamento e da injecao

Nesta simulacdo, foram mantidas as mesmas condicoes apresentadas na segao 5.1.2.

6.1.3 Modelagem em CFD

Novamente, foram utilizados os softwares ANSYS ICEM para a geracao da malha
e o0 ANSYS CFX para resolver as equacoes na forma RANS.

6.1.3.1 Malha

Como trata-se de uma camara de combustao de altura varidvel, foram necessarias 8
curvas para delimitar o dominio (ENTRADA, SUPERIOR 1, SUPERIOR 2, INFERIOR
1, INFERIOR 2, SAIDA, ABERTURA E INJETOR). Assim, esta malha tem um total de
255.269 elementos, com 167.276 nos.
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Malha final gerada para a regido de se¢ao constante do modelo da camara de

combustao com inje¢do transversal simples e secdo divergente apds injetor.
Nesta simulacgao, foram mantidas as mesmas configuragdes da combustao, do
Da mesma forma que para as simulac¢oes anteriores, nas opgoes do Solver Control

sento o critério de convergéncia quando este residuo se torna menor que 1073.

6.1.3.2 Pré-processamento - Escoamento e condi¢des de contorno
escoamento e das condicoes de contorno apresentadas na Secao 5.1.3.2.

6.1.3.3 Processamento - Solver

foi aumentado o n

Figura 62 —
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Como discutido na se¢ao 5.2, o modelo da camara de combustao proposto por
Morini (2021) nao apresentou convergéncia da simulagao para injecao com valores de
numero de Mach maiores do que 0,3. Assim, para este novo modelo, foi inicialmente
simulada esta condigao que, agora, apresentou convergéncia dos resultados, como mostrado

nas Figuras 63 e 64. Os resultados desta simulagao serdo apresentados na segao 6.2.

Entao, aumentou-se gradativamente a velocidade da injecao para avaliar até qual
ponto haveria convergéncia dos resultados. Para injecao até Mach 0,54 ainda houve

convergéncia dos resultados, conforme mostrado nas Figuras 65 e 66.

No entanto, para Mach 0,58, a simulagao voltou a apresentar instabilidade, de
modo que nao atingiu os critérios de convergéncia e apresentou erro apds cerca de 3.600

time-steps.

‘variable Value
=
m
=1
G
1 |

o] 50 100 150 200 250 300 350
Accumulated Time Step
| MAX P-Mass —— MAX U-Mom —— MAXV-Maom MAX W-Mom |

Figura 63 — Residuos maximos ao longo da simulacao da camara de combustao para injecao
a Mach 0,3.



86

variable value
&
=1
(=]
[=]
Lo )
|

o 50 100 150 200 250 300 350
Accumulated Time Step

| Mass Fraction Boundary Flow on SAIDA (H20) [kg 5-1] |

Figura 64 — Fracdo méssica de H,O pela fronteira de SAIDA da simulacio da cAmara de
combustao para injecao a Mach 0,3.
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Accumulated Time Step

| MAX P-Mass —— MAXUMom =—— MAXV-Mom MAX W-Mom |

Figura 65 — Residuos maximos ao longo da simulagdo da cAmara de combustao para injegao
a Mach 0,54.
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-0.0005 o

40,001 —

‘ariable value

-0.0015

-0.002 —

&0
Accumulated Time Step

| —— Mass Fraction Boundary Flow on SAIDA (H20) [kg s-1] ‘

Figura 66 — Fracdo méssica de HO pela fronteira de SAIDA da simulacio da cAmara de
combustao para injecao a Mach 0,54.
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1.0e+00 o

1.0e-01

1.0e-02 —

10203 H
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Accumulated Time Step

‘ MAX P-Mass —— MAXU-Mom —— MAXY-Mom MAX W-Mom |

Figura 67 — Residuos maximos ao longo da simulagao da cAmara de combustao para injegao
a Mach 0,58.
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Figura 68 — Fracdo méssica de H>O pela fronteira de SAIDA da simulacio da cAmara de
combustao para injecao a Mach 0,58.

6.1.3.4 Pods-processamento
Também para este modelo foram utilizados graficos de contorno para resultados

qualitativos, além de plots e a ferramenta Function Calculator para resultados quantitativos.

6.2 Resultados e Discussoes

6.2.1 Injegao de combustivel a Mach 0,3

Como o modelo proposto inicialmente por Morini (2021) apresentou erros na
simulacao ja para a condicao de injecao de Hs a Mach 0,3, optou-se por iniciar as
simulacoes deste novo modelo nesta nova condi¢ao. Diferentemente do modelo anterior,

este novo apresentou rapida convergéncia dos resultados.

6.2.1.1 Numero de Mach

Na Figura 69 pode ser observado que ¢ formado um trem de choques obliquos,

diferentemente da Figura 59 em que ocorreu o surgimento de um tnico choque normal
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frontal que se propagou em dire¢do a entrada da camara de combustao.

Ja a partir da Figura 70 é possivel observar que, como a velocidade da injecao
ainda é baixa, a onda de choque é mais fraca e as regides de separagao formadas préximas
ao injetor sao menores do que aquelas observadas na Figura 35, em que a injegdo ocorre a
Mach 1.

Mach Number
DIREITA1_2
2.434e+00

1.826e+00

12176200 4%_3_\

6.085e-01

1.000e-15

Figura 69 — Contornos de nimero de Mach na camara de combustao para injecao a Mach
0,3.

Mach Number
DIREITA1_2
2.434e+00

1.8266+00 ?g:’g(

1.217e+00

6.085¢e-01

1.000e-15 S |

Figura 70 — Contornos de niimero de Mach proximos a injecdo na camara de combustao
para injecao a Mach 0,3.

Para visualizar os resultados quantitativamente, foi definido um plano ao longo da
camara de combustao na metade da altura desta, assim como feito na secao 4.2.2.1. A
partir da Figura 71, é possivel também observar pela variacao do nimero de Mach que o
choque na injegdo nao é tao forte quanto o da primeira simulagao (Figura 36). Além disso,
pelas variagoes bruscas de Mach ao longo de toda a camara, é possivel concluir que de fato

ha a presenca de um trem de choques obliquos. Por fim, vale ressaltar que, devido a secao

divergente, o escoamento aumenta sua velocidade conforme se propaga em direcao a saida.
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Numero de Mach para altura central

3,0
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2,0 .
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1,0

NuUmero de Mach [-]
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0,0
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Figura 71 — Nimero de Mach ao longo da camara de combustao para injecao a Mach 0,3.

6.2.1.2 FragOes méssicas

A partir da Figura 72, é possivel verificar que a combustao fica restrita a uma
regiao mais préxima a parede inferior da camara de combustao. Além disso, mesmo com
menor fluxo de massa de Hy sendo inserido no sistema, é possivel observar a partir da
Figura 73 que nem todo o combustivel é queimado até a saida do combustor. Observando
os resultados quantitativos sobre a distribuicao de fracao massica na fronteira de saida
(Figura 74), tem-se que a fracdo massica de H, chega a atingir quase 50% na parede

inferior.

H20.Mass Fraction
DIREITA1_2

. 2.173e-01

1.630e-01

1.086e-01

5.432e-02

I 0.000e+00

Figura 72 — Contornos de fragao méassica de HoO na camara de combustdo para injecao a
Mach 0,3.
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H2.Mass Fraction
DIREITA1_2

. 1.000e+00
7.500e-01

5.000e-01

2.500e-01

I 0.000e+00

Figura 73 — Contornos de fragao méassica de Hy na camara de combustao para injecao a

Mach 0,3.
Fragdes massicas na Saida
0,5
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Figura 74 — Fracoes massicas ao longo da fronteira de saida da cAmara de combustao para
injecao a Mach 0,3.

6.2.1.3 Temperatura

No entanto, este excesso de combustivel injetado no sistema nao necessariamente
é um problema. Como pode ser visto na Figura 75, o excesso de Hy préximo a parede
inferior age como uma barreira isolante de temperatura, fazendo com que a temperatura
nesta seja proxima a 400 K mesmo havendo uma regiao a 2.200 K poucos milimetros
acima. Portanto, a inje¢ao de combustivel em excesso pode ser uma estratégia utilizada

para evitar a necessidade de materiais resistentes a temperaturas ainda mais altas.
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Temperature
DIREITA1 2

. 2.448e+03
1.892e+03

1.337e+03

7.807e+02

I 2.250e+02

K]

Figura 75 — Contornos de temperatura na camara de combustao para injegdo a Mach 0,3.
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Figura 76 — Temperatura ao longo da fronteira de saida da camara de combustao para
injecao a Mach 0,3.

A conclusao mais importante, porém, é de que a secao divergente apds a inje¢ao
de combustivel de fato contribui para que o surgimento de um choque normal ocorra a
velocidades de injecao mais elevadas. Entao, passou-se a aumentar a esta velocidade para

encontrar até qual ponto foi a contribuicao desta alteracao feita na cimara de combustao.

6.2.2 Injecao a Mach 0,54

A injecao de Hy a Mach 0,54 foi a velocidade mais alta para qual houve convergéncia
da simulacao sem que esta apresentasse erro. Porém, como serd mostrado, o comportamento
do escoamento no interior da camara de combustao ja é significativamente diferente da

situacao a Mach 0,3.

6.2.2.1 Numero de Mach

Observando as Figuras 77 e 78, é possivel constatar que na injecao de combustivel

ocorre o surgimento de um choque normal, com apenas uma regiao mais obliqua proxima
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a parede inferior. Este choque, porém, é muito mais forte que o observado na simulacao a
Mach 0,3, pois o Mach do escoamento cai de 1,8 para 0,7, se tornando subsonico. O fato
de se tornar subsonico ¢ um grande ponto de atencao, pois o principio do motor scramgjet

¢é de o escoamento deve permanecer supersonico dentro de sua camara de combustao.

Além disso, praticamente nao hé formacao de um trem de choques, sendo as
reflexdes quase imperceptiveis visualmente e quantitativamente (Figura 79), em que hé
apenas algumas pequenas quedas no Mach ao longo da camara de combustao (apds o

primeiro choque na injegao).

Mach Number
DIREITA1_2

2.342e+00
1.757e+00
1.171e+00
5.856e-01
1.000e-15

Figura 77 — Contornos de nimero de Mach na camara de combustdo para injecao a Mach
0,54.

Mach Number
DIREITA1_2
2.342e+00

1.757e+00

1.171e+00

5.856e-01

1.000e-15

Figura 78 — Contornos de niimero de Mach préximos a injecdo na camara de combustao
para injecao a Mach 0,54.
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Figura 79 — Ntimero de Mach ao longo da cimara de combustao para inje¢do a Mach 0,54.

6.2.2.2 Fragoes maéssicas

Mesmo com uma injecao a velocidades superiores, a regiao de combustao permaneceu
préxima a parede inferior, deslocando-se levemente para cima e ocupando uma por¢ao

ligeiramente maior da se¢ao da camara de combustao.

H20.Mass Fraction
DIREITA1_2

. 2.200e-01
1.650e-01

1.100e-01

5.500e-02

I 0.000e+00

Figura 80 — Contornos de fragdo méassica de HoO na camara de combustao para injecao a
Mach 0,54.

H2 Mass Fraction
DIREITA1_2

. 1.000e+00
7.500e-01

5.000e-01

2.500e-01

I 0.000e+00

Figura 81 — Contornos de fracdo massica de Hs na cdmara de combustao para injecao a
Mach 0,54.
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Porém, pode-se observar a partir da Figura 82 que agora hia um excesso ainda

maior de Hs, atingindo fracdo mdssica de cerca de 65% na regiao proxima a parede inferior.

Fracdes massicas na Saida
0,7
0,6
0,5
0,4
0,3

0;2
0,1

;6
-15 -10 -5 0 5 10 15

Fragdo massica [-]

Y [mm)]

H2 H20 02

Figura 82 — Fracoes massicas ao longo da fronteira de saida da cAmara de combustao para
injecdo a Mach 0,54.

6.2.2.3 Temperatura

Por fim, como consequéncia desse maior excesso de combustivel a baixa temperatura
proximo a regiao inferior, tem-se que a temperatura na parede atinge temperaturas ainda
mais baixas, ficando agora em cerca de 300K. Portanto, a injecdo de combustivel em
excesso se mostra como uma boa alternativa para controlar a temperatura na regiao

inferior, mesmo com a combustao ocorrendo proxima a esta.

Temperatura na saida

2.500
2.000
>
©
g 1.500
o
3 1.000
£ N R —
(0]
'_
500
0
-15 -10 5 0 5 10 15
Y [mm]

Figura 83 — Temperatura ao longo da fronteira de saida da camara de combustao para
injecao a Mach 0,54.
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6.2.2.4 Injecao a Mach 0,58

Por fim, a injecao a Mach 0,58 apresentou erro, sendo formada inicialmente uma
forte onda de choque obliqua na inje¢ao, que se transforma em uma onda de choque normal
conforme se propaga em dire¢ao a camara de combustao, conforme mostrado nas Figuras
84, 85 e 86.

Mach Number
DIREITA1_2
2.236e+00

1.677e+00
1.118e+00
5.590e-01

1.000e-15

Figura 84 — Contornos de Mach na camara de combustao para injecao a Mach 0,58 no
time-step 316.

Mach Number
DIREITA1_2
2.316e+00

1.737e+00

1.158e+00

5.791e-01

1.000e-15

Figura 85 — Contornos de Mach na camara de combustao para injecao a Mach 0,58 no
time-step 1.433.

Mach Number
DIREITA1_2
2.280e+00

1.710e+00
1.140e+00
5701e-01

1.000e-15

Figura 86 — Contornos de Mach na camara de combustao para injecao a Mach 0,58 no
time-step 3.170.
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6.3 Consideracoes finais

As alteragoes realizadas na camara de combustdao do modelo proposto por Morini
(2021) permitiram um aumento no nimero de Mach da injegdo sem que ocorresse problema
na simulacao. Porém, nao foram suficientes para atingir nimero de Mach igual a 1 na
injegao, como feito por Bezerra (2020) e pelas demais referéncias do Capitulo 2. Assim,
novas alteracoes devem ser feitas na camara de combustao e seus efeitos avaliados, como,
por exemplo, aumentar a altura de toda a camara em alguns milimetros ou alterar a

inclinacao da injecgao.

Porém, deve ser avaliado mais profundamente também se é de fato necessario que a
injecao seja feita a Mach 1. Como visto nos resultados deste Capitulo, a injecao a Mach 0,3
ja acarretava em excesso de Hs na regido proxima a parede e ja garantia que a temperatura
nesta nao ficasse elevada. Portanto, o ponto ideal pode nao ser injecao a Mach 1, o que

poderia impactar as novas alteragoes necessarias na camara de combustao proposta.

Além disso, como descrito no Capitulo 4, a malha computacional utilizada neste
trabalho foi uma malha menos refinada, capaz de ser simulada em computadores de uso
pessoal. Portanto, para um compreendimento ainda mais profundo sobre os resultados
obtidos, ¢ fundamental que os modelos sejam simulados com malhas mais refinadas e,
de preferéncia, tridimensionais, de modo a captar todos os fendmenos que ocorrem da

interacao do escoamento com a injecao de combustivel.






101

7 CONCLUSAO

Este trabalho teve como objetivo realizar analises computacionais preliminares do
escoamento no interior da camara de combustao de um motor scramjet de um Demonstrador
Tecnolégico Genérico na condi¢ao power-on. Com as simulagdes, buscou-se analisar os
diversos fendomenos que ocorrem da interacao entre o escoamento e a injecao de combustivel,
como surgimento de ondas de choque, gradientes de temperatura e de fracdo maéssica,

dentre outros. Para isso, entao, foram simulados 3 diferentes modelos.

O primeiro modelo consistiu no proposto por Bezerra (2020), a partir do qual foi
possivel aprender como parametrizar a combustdo com injecao transversal de combustivel
no software ANSYS CFX e também validar os resultados obtidos. Apesar de algumas
diferencas nos resultados, os fendmenos observados na camara de combustao foram seme-
lhantes e, portanto, a simulagao foi considerada satisfatoria, principalmente considerando

as diferencas de refinamento de malha.

Validados os resultados, fez-se entao simulagoes com o modelo por Morini (2021).
Neste caso, ja para injecdo a Mach 0,3 surgia uma onda de choque normal na regiao de
injecdo que se propagava em direcao a entrada e causava erro na simulacao. Entao, foram
levantadas hipoteses para explicar o fendmeno, como uma menor altura da camara de
combustao em relagao a outros modelos da literatura e o fato de que esta é constante por

toda sua extensao, enquanto outros modelos apresentam secao divergente apds a injecao.

Assim, o terceiro modelo simulado consistiu no modelo proposto por Morini (2021),
porém com secao divergente apos a injecao. Com a alteracao, nao houve mais formacao de
onda de choque normal para injecao a Mach 0,3, corrigindo os problemas anteriormente
encontrados. Agora, a simulacao convergiu até Mach 0,54, porém, nesta condigao, ja havia

presenca de um choque normal.

Além disso, neste ultimo modelo também foi levantado o ponto de que talvez nao
seja necessaria a injecao a Mach 1. Pelos resultados de fragao massica de Hs, foi constatado
de que a Mach 0,54 ja ha excesso de combustivel na regidao proxima a parede inferior. J&
pelos graficos de contornos de temperatura, foi observado que o excesso de combustivel
garante baixas temperaturas na parede inferior, mesmo com a combustao ocorrendo poucos
milimetros acima. Assim, deve-se investigar em um trabalho futuro qual a velocidade ideal

de injecao de combustivel.

Portanto, entende-se que este trabalho permitiu entender melhor os fené6menos
que ocorrem no interior da cAmara de combustdo de um motor scramjet. Agora, ha novos
préximos passos a serem desenvolvidos para que se tenha um conhecimento ainda mais

aprofundado desta tecnologia.
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7.1 Trabalhos futuros

Como este trabalho trata-se de um estudo inicial sobre os fenémenos que ocorrem
no interior da camara de combustao de um motor scramgjet, sao propostos alguns préoximos

passos para aprofundamento deste:

o Fagzer as simula¢des com maior refinamento de malha, de modo a obter maior precisao
principalmente nos fenémenos que ocorrem na regiao de interacao entre escoamento e
injecao e na regiao da camada limite. Para isto, serd necessaria uma maior capacidade

computacional do que as fornecidas por computadores comuns de uso pessoal;

« Realizar simulacdes 3D, de modo a captar os fendmenos tridimensionais que surgem

da interacao entre escoamento e injecao, como os descritos em 2.2.5;

o Fazer simulagoes completas do motor scramjet, nao apenas da camara de combustao
separadamente do restante. Com isso, o objetivo é nao aplicar condi¢oes uniformes
na entrada da camara de combustao, mas sim aquelas que surgem de fato apds as

rampas de compressao, com ondas de choques e gradientes de pressao e temperatura;

o Investigar qual a velocidade ideal de injecdo de combustivel, de modo a garantir
eficiéncia na combustao, temperaturas aceitaveis nas paredes da camara de combustao

e atingimento de condigoes aceitaveis de eventuais outros parametros;

« Avaliar novas possiveis alteragoes na geométricas no modelo proposto por Morini
(2021), como, por exemplo, aumento da altura da cAmara de combustao, alteragao

no angulo da secao divergente ou alteragao no angulo de injecdo de combustivel.
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