unesp “% UNIVERSIDADE ESTADUAL PAULISTA

“JULIO DE MESQUITA FILHO”

CAMPUS DE GUARATINGUETA

FELIPE DE BARROS GASPAR

COMBUSTAO DO HIDROGENIO EM ESCOAMENTO SUPERSONICO

Guaratingueta
2011



FELIPE DE BARROS GASPAR

COMBUSTAO DO HIDROGENIO EM ESCOAMENTO SUPERSONICO

Trabalho de Graduagdo apresentado ao
Conselho de Curso de Graduagdo em
Engenharia Mecanica da Faculdade de
Engenharia do Campus de Guaratinguetd,
Universidade Estadual Paulista, como parte dos
requisitos para obtencdo do diploma de
Graduacgdo em Engenharia Mecanica.

Orientador: Prof. Dr. Jodo Andrade de Carvalho Junior
Co-Orientador: Dr. Francisco Dias Rocamora Junior

Guaratingueta
2011



Gaspar, Felipe de Barros

G249c Combustao do Hidrogénio em Escoamento Supersonico / Felipe de
Barros Gaspar — Guaratinguetd : [s.n], 2011.
60 f:il.

Bibliografia: f. 59-60
Trabalho de Graduacdo em Engenharia Mecéanica — Universidade
Estadual Paulista, Faculdade de Engenharia de Guaratingueta, 2011.

Orientador: Prof. Dr. Jodo Andrade de Carvalho Junior
Coorientador: Francisco Dias Rocamora Junior

1. Hidrogénio - Combustio I. Titulo

CDU 662.9







DADOS CURRICULARES

FELIPE DE BARROS GASPAR

NASCIMENTO 06.02.1982 - CARVALHOS / MG

FILIACAO Duilhon Rocha Gaspar

Denise de Barros Leite Gaspar

1997/1999 Curso Técnico

Colégio Técnico e Industrial de Guaratingueta “Prof. Carlos
Augusto Patricio Amorim”

2005/2011 Curso de Graduacio

Faculdade de Engenharia de Guaratinguetd — Universidade
Estadual Paulista “Julio Mesquita Filho”



Dedicatoria

a minha familia, em especial aos meus pais Duilhon e
Denise, por todo apoio e incentivo ao longo de minha

vida.



AGRADECIMENTOS

Agradeco a Deus por ter iluminado meu caminho e guiado meus passos, agradeco pela
minha vida, pela minha sadde, pela minha capacidade, pela minha familia e por meus amigos.

A minha familia agradeco por todo apoio, compreensio e incentivo dados tanto para a
realizac@o desse trabalho, quanto durante a graduacio e em outros momentos de minha vida.

Pela orientagdo, direcionamento e apoio para a realiza¢do desse trabalho, agradeco ao
meu orientador, professor Dr. Jodo Andrade de Carvalho Junior e meu orientador do Instituto
de Estudos Avancados Dr. Francisco Dias Rocamora Junior.

Agradeco de modo especial a minha namorada Aline Leite Barbosa que esteve ao meu
lado me cobrando, incentivando e ajudando de vérias maneiras possiveis.

Agradeco ao Instituto de Estudos Avancados, por ter fornecido subsidios para a
realizacdo desse trabalho. Em particular, agradego aos pesquisadores Leda Shizue Yanagihara
Rigolon e Mauricio Antoniazzi Pinheiro Rosa pelo incentivo na realizacdo desse estudo e

apoio profissional.



Epigrafe

"Com a forga da sua mente, seu instinto e,
também com sua experiéncia

vocé pode voar alto."

Ayrton Senna



GASPAR, F. B. Combustiao do Hidrogénio em Escoamento Supersonico. 2011. 60 f.
Trabalho de Graduagao (Graduacdo em Engenharia Mecanica) — Faculdade de Engenharia do

Campus de Guaratinguetd, Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetd, 2011.

RESUMO

Neste trabalho sdo investigadas as condi¢des de funcionamento de um Estato-reator a
combustdo supersdnica (scramjet) através de simulacdo numérica considerando escoamento
permanente bidimensional.

Através de um software comercial, FLUENT, sdo simulados casos de escoamento
inviscido e sem inje¢do de combustivel, escoamento turbulento sem injecdo de combustivel,
escoamento turbulento com injecdo de combustivel e sem queima e por fim escoamento

turbulento com injecao e queima de combustivel.

PALAVRAS-CHAVE: Combustiao, escoamento supersonico, estato-reator a combustio

supersonica, velocidade do som, simulacdo numérica.
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ABSTRACT

This work investigated the operating conditions of a 'scramjet' through numerical
simulation considering two-dimensional steady flow.

Using a commercial software, FLUENT, cases of inviscid flow with and without fuel
injection, turbulent flow without fuel injection, turbulent flow with fuel injection and without

burning, and finally turbulent flow with fuel injection and burning are simulated.

KEYWORDS: Combustion, supersonic flow, scramjet, speed of sound, numerical

simulation.
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1. INTRODUCAO

De acordo com Toro (2005) atualmente, os modernos veiculos espaciais utilizam
sistemas de propulsdo a bordo, em geral ndo reutilizdveis, de combustdo quimica (propulsdo
solida e/ou propulsdo liquida), extraindo energia quimica e convertendo em energia cinética
com 97-98 % de eficiéncia. Aproximadamente 89% do peso do veiculo espacial, no instante
do lancamento, é devido ao sistema de propulsdo fazer parte integrante do veiculo, sendo
apenas de 1 a 2,5 % devido a carga ttil, em geral satélites.

Velocidade, alcance, altitude, baixo custo e, principalmente, confiabilidade, sdo os
requisitos basicos que qualquer sistema de propulsao precisa considerar para a concepcao de
modernos veiculos aeroespaciais de aplicag@o civil ou militar. Um novo sistema de propulsio
aeroespacial para voo na atmosfera da Terra deve ser projetado para uma especifica missao
civil (transporte comercial ou de exploragdo cientifica do espago) ou de aplicacdes militares
(sistema de defesa, aeronave interceptador / aeronave tdtica / aeronave de reconhecimento
estratégico ou aeronave de acesso ao espago) considerando o desempenho durante: decolagem
horizontal ou vertical; voo ascendente / vdo de cruzeiro / aceleracdo; manobra subsodnica /
supersonica / hipersonica; velocidade de reentrada / vdo descendente e operagdes de
aterrisagem.

Estudos, em diversos centros de pesquisas, estdo sendo realizados na direcdo de
diminuir o peso devido ao sistema de propulsido a bordo e de materiais a serem utilizados nos
veiculos espaciais. Entretanto, devido a alta eficiéncia do sistema, 97 a 98 %, existem poucas
possibilidades de melhoria dos veiculos espaciais atualmente em operagao.

Além disso, o conteddo tecnoldgico dos produtos aeroespaciais, especialmente de
plataformas langadoras de satélites e aeronaves hipervelozes, tem crescido de tal forma que
paises desenvolvidos e/ou em desenvolvimento ndo podem conceber colocar cargas tuteis (em
geral, satélites) em Orbita terrestre ou além, utilizando tecnologias propulsivas atualmente em
operagao (foguetes utilizando combustivel quimico: sélido ou liquido).

Na drea espacial as rigorosas limitacdes de combustivel para o langcamento de cargas
uteis em Orbita ou além demandam uma continua redugcdo de tamanho, peso e consumo de
energia dos veiculos langadores.

A adequagdo dos requisitos bdasicos nos novos projetos de veiculos aeroespaciais
combinados com a pouca margem de melhoria de eficiéncia dos atuais veiculos espaciais, indi

dicam que conceitos revoluciondrios devem ser procurados para acesso ao espaco.
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Atualmente, uma nova geracdo de veiculos de exploracdo espacial, cientifica e
comercial, utilizando tecnologias propulsivas avancadas, estd em desenvolvimento em
diversos centros de pesquisas ao redor da Terra, visando a substitui¢do dos atuais veiculos
espaciais, que utilizam sistemas propulsivos convencionais, baseados em combustiveis
solidos e liquidos. Estes diversos centros de pesquisas estdo envolvidos no desenvolvimento
de novas tecnologias de propulsdo, objetivando sistemas de transporte espacial com
decolagem em aero—espago-portos (a serem utilizados por aeronaves e por veiculos espaciais),
tao seguros quanto e cerca de 100 vezes mais baratos do que os veiculos espaciais utilizados
hoje em dia.

Algumas solucdes para esses desafios requerem mudancas de paradigma, novos modos
de producdo, novas tecnologias de natureza estratégica. Os requisitos de plataformas
lancadoras de satélites de alto desempenho e confiabilidade, assim como as rigorosas
limitacdes de combustivel (redugdo de tamanho, peso e consumo de energia) para o
lancamento de cargas tuteis em Orbita ou além, propiciam o desenvolvimento de vetores

hipervelozes utilizando Propulsdo Hipersdnica Aspirada a Combustdao Supersonica.

- Propulsdo Hipersonica Aspirada baseada em Combustio Supersonica

Conceituacdo

Na década de 80, um ambicioso projeto de uma aeronave hipersoénica de um Unico
estigio para atingir a Orbita terrestre, com diversos sistemas de propulsdo aspirada,
reutilizdvel, denominada NASP (National Aero-Space Plane) foi lancado pelo Presidente
Reagan, dos Estados Unidos, em seu discurso ao congresso americano. O programa foi
colocado sob supervisdo do DARPA (Defense Advance Research Projects Administration) em
meados de 1980. Posteriormente, um consércio foi formado por agéncias do governo
americano (Forca Aérea, Marinha, DARPA e SDIO/Strategic Defense Initiative
Organization) para a realizacdo do programa NASP. O veiculo NASP, de configuragdo
waverider, era constituido de um udnico estigio, projetado para decolar de um aeroporto
convencional, utilizar ciclo de sistemas de propulsdo aspirada para vdo ascendente e
aceleracdo para velocidades hipersonicas, dentro da atmosfera da Terra, e utilizar motor
foguete para alcancar 6rbita baixa do planeta. A superficie inferior da configuracao waverider
serviria como uma rampa de compressao para que o ar atmosférico, previamente comprimido
e em velocidade supersonica, fosse canalizado para um motor scramjet, ou seja, camara onde

combustivel seria injetado na corrente de ar atmosférico em velocidade supersdnica, com
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conseqiiente combustdo. Em 1993, foi realizado, pelo consércio, analise de reducdo de custo
e, principalmente, dos riscos técnicos resultando no término do programa NASP em 1995.
Entretanto, a enorme quantia de pesquisa de motores scramjet € ramjet criaram condi¢des de
iniciar um projeto menos ambicioso, do entdo veiculo X-43.

Basicamente, scramjet, Figura 1, assim como ramjet, sdo motores aeronduticos
aspirados que ndo possuem partes moveis e que utilizam ondas de choque, geradas durante o
vOo hipersdnico e supersOnico, respectivamente, para promover a compressio e a
desaceleracdo do ar atmosférico em seu interior. Esse ar atmosférico, em velocidade
subsdnica (caso ramjet) e velocidade supersdnica (caso scramjet), € misturado e queimado
com um combustivel adequado para a produ¢do do empuxo.

Portanto, quando o processo de combustio (na cAmara de combustdo) se dd em regime
subsdnico, tem-se o estato-reator de combustio subsdnica (ramjet), predecessor do scramjet, e
que ja encontra varias aplicacdes. No entanto, a perda de pressdo total que ocorre através da
onda de choque normal (que desacelera o escoamento em um ramjet) faz o uso destes motores
impraticaveis em velocidades de voo hipersonicas.

Em conseqiiéncia da prépria natureza dos estato-reatores (de ndo possuir partes moveis),
eles sdo incapazes de produzir empuxo enquanto estdo parados. O empuxo estitico é nulo.
Deste modo, devem ser acelerados até uma velocidade tal que as ondas de choque produzidas
durante o v6o, comprimam o ar atmosférico a ser admitido na camara de combustdo. Tal
velocidade é designada velocidade inicial de operacdo e é da ordem de duas vezes e quatro
vezes a velocidade do som, nimeros de Mach 2 e 4, considerando ramjet e scramjet,

respectivamente.

Figura 1: Desenho esquemdtico simplificado do funcionamento de um scramjet.
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De uma maneira simplificada, o motor scramjet, Figural, é composto por uma entrada
de ar supersonica, o combustor ¢ a tubeira ou superficie de expansdo. A entrada de ar
desacelera o escoamento supersonico, transformando parte da sua energia cinética em pressao.
A geometria da entrada de ar é responsdvel por condicionar o ar a ser aspirado pelo combustor
as condicdes necessdrias para a autoignicdo da mistura ar-combustivel. O processo de
compressdo é fungdo da faixa de velocidade, do comprimento disponivel do veiculo, e outros
parametros de projeto do veiculo. No combustor, ao escoamento supersonico € adicionado o
combustivel, em geral, Hidrogénio. Entdo, os produtos da combustdo sdo acelerados pela
tubeira, uma superficie de expansao livre, onde o empuxo é gerado.

O principio de operacdo, Figura 1, do scramjet ndo tem sido alterado apreciavelmente
desde o trabalho pioneiro de Weber e Mackay (1958) e dos trabalhos de Ferri (1964, 1968).
Weber e Mackay investigaram a possibilidade de desempenho da combustdo dentro de
escoamento supersdnico como uma maneira de evitar as limitagdes de velocidade de vdo
existentes em ramjet.

A principal vantagem da tecnologia scramjet em relagdo a atual tecnologia de motores
foguetes, pode ser ilustrada em termos de empuxo por unidade de taxa de escoamento de
combustivel (impulso especifico), Figura 2. Scramjet é o sistema de propulsio a ar aspirado
com maior impulso especifico em velocidades hipersonicas (nimero de Mach acima de 5). O
impulso especifico de um motor foguete utilizando H,-O, é cerca de 400 s enquanto um

scramjet utilizando H; seria em torno de 2000 a 3000 s.

Figura 2: Eficiéncia relativa de sistemas de propulsdo em fun¢do do nimero de Mach.

Na atual fase de demonstracdo de tecnologia scramjet, a propulsdo sélida pode ser
utilizada como estdgio inicial de lancamento para que a velocidade de operacdo

(Correspondente a nimero de Mach 4) seja atingida, apds o que € descartada. Outro método é
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a combinacdo de um turbo reator com um scramjet, também conhecido por ciclo combinado,
e devera ser empregado em veiculos reutilizaveis. Uma terceira possibilidade envolve a
combinacio da propulsdo liquida com um estato-reator de combustio subsonica ramjet € com
scramjet.

Uma caracteristica importante dos estato-reatores, ramjet e scramjet é a de formar com
o veiculo que o utiliza um sistema extremamente integrado, onde motor e veiculo sdo
indistinguiveis, Figura 1. Essa forte integracdo é causada pelo fato de que a parte frontal do
veiculo contribui para a compressdo do ar atmosférico, enquanto que a sua parte traseira
contribui para a geracdo do empuxo. O empuxo liquido produzido pelo motor é a diferenca
entre o empuxo gerado pela expansio dos gases de exaustdo da parte posterior e o arrasto total
do motor. Estas forcas similares em magnitude poderdo produzir empuxo para o véo do
veiculo ou ndo dependendo do balanco destas forg¢as no projeto do motor em questao.

Atualmente, um grande nimero de misseis € projetado para utilizar motores “ramjet”
com maior eficiéncia no consumo de combustivel, e dessa forma, aumentar o alcance em
velocidades supersdnicas, do que motores foguete. Esses desenvolvimentos incluem missies
ar-ar britanicos e misseis de cruzeiro supersdnicos russo-indianos.

Veiculos aeroespaciais utilizando estato-reator a combustdo supersdnica (scramjer)
transportam apenas o combustivel, normalmente hidrogénio, utilizando o préprio ar
atmosférico (oxigénio) como oxidante, adquirindo a maior parte da energia cinética necesséria

para atingir a drbita terrestre durante seu voo atmosférico.

- O Brasil no contexto da Propulsiao Hipersonica Aspirada a Combustao Supersonica

Veiculo Hipersonico Aeroespacial 14-X

O Laboratério de Aerotermodindmica e Hipersonica “Prof. Henry T. Nagamatsu”, do
Instituto de Estudos Avancados (IEAv), desenvolve o Veiculo Hipersonico Aeroespacial 14-
X, Figura 3, o qual é parte do esfor¢o continuado do Departamento de Ciéncia e Tecnologia
Aeroespacial (DCTA), de desenvolver um demonstrador de tecnologia, visando exploragdo
aeroespacial com decolagem em aero—espaco-portos de aeronaves/veiculos aeroespaciais,

utilizando:

i) tecnologia waverider, proporcionando sustenta¢do ao veiculo aeroespacial, e
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ii) tecnologia scramjet, proporcionando sistema de propulsdo hipersdnica aspirada baseada na

combustdo supersonica.

Figura 3: Veiculo Hipersonico Aeroespacial 14-X.

O projeto 14-X, iniciado em 2007, tem como objetivo projetar, desenvolver e fabricar
um veiculo de pesquisa com propulsdo hipersdnica aspirada que inclui a demonstracdo em
voo de um motor scramjet. O projeto esta planejado para realizagdo em trés fases: defini¢do
do Veiculo Hipersdnico Aeroespacial; desenvolvimento de motor scramjet em laboratorio e
teste de voo do Veiculo Hipersonico Aeroespacial 14-X acelerado por um veiculo motor-
foguete.

O veiculo aeroespacial com tecnologia waverider, Figura 4, obtém sustentacdo
utilizando a onda de choque, formada durante o vdo supersdnico/hipersonico na atmosfera
terrestre, originada no bordo de ataque e colada no intradorso do veiculo, gerando uma regido
de alta pressdo, resultando em alta sustentacdo e minimo arrasto. O ar atmosférico, pré-
comprimido pela onda de choque, que estd compreendida entre a onda de choque e a
superficie (intradorso) do veiculo pode ser utilizado em sistema de propulsdo hipersonico
aspirado baseado na tecnologia scramjet.

O veiculo aeroespacial com tecnologia scramjet (supersonic combustion ramjet), Figura
5, utiliza um estato-reator (motor aerondutico aspirado) que nio possui partes méveis e que
utiliza ondas de choque, geradas durante o v6o hipersdnico (de veiculos aeroespaciais), para
promover a compressio e a desaceleracdo do ar atmosférico. Imediatamente anterior ou na
entrada da cAmara de combustao, combustivel € injetado e misturado com Oxigénio existente
no ar atmosférico. Como a mistura entra na cimara de combustao em velocidade supersonica,

o processo de combustdo se dd em regime supersdnico, denominada de combustdo
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supersOnica, conseqilientemente tecnologia scramjet. O produto da combustdo é expelido na

regido de exaustdo (expansao).

Figura 4: Projeto conceitual de veiculo hipersdnico waverider.

Figura 5: Projeto conceitual de veiculo hipersonico utilizando scramjet.

O Veiculo Acelerador Hipersonico é composto pelos motores foguetes S31 e S30,
Figura 6, desenvolvidos e fabricados pelo Instituto de Aerondutica e Espaco (IAE/DCTA). O
Veiculo Acelerador Hipersonico ird acelerar o Veiculo Hipersonico Aeroespacial 14-X para
as condi¢des pré-estabelecidas, de operagdo do estato-reator a combustdo supersonica
(scramjet), ou seja, posicdo (altitude, longitude e latitude), velocidade (nimero de Mach),

pressdo dindmica e angulo de ataque, a partir do Centro de Langamento de Alcantara.

Figura 6: Veiculo Acelerador Hipersonico acoplado ao Veiculo Hipersdnico Aeroespacial 14-X.
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1.1 Justificativa

Entre as diversas tecnologias propulsivas avancadas em estudo, sistemas de propulsao
aspirada hipersonica utilizando estato-reator a combustao supersdnica (scramjets) sdo as que
apresentam maior potencial, atendendo os requisitos basicos de altissima velocidade (nimero
de Mach acima de 5), confiabilidade, seguranca e custo. Conseqiientemente, sdo os que t€ém
recebido maior atencdo de pesquisa da comunidade cientifica e investimento financeiro dos
orgdos de fomentos de diversos paises, interessados no dominio de novas técnicas de
propulsado aplicadas em veiculos espaciais.

A recente intensificacdo de esforcos internacionais no sentido de desenvolver Propulsdo
Hipersonica Aspirada a Combustao Supersonica, sinaliza que esse serd o caminho eficiente de
acesso para o espago em um futuro ndo muito distante.

Entretanto, uma vez que tais tecnologias forem dominadas, elas serdo de dificil
aquisicdo e encontrar-se-30, na maioria das situacdes, indisponiveis para comercializacao.
Portanto, o dominio da Propulsdao Hipersonica Aspirada a Combustdo Supersonica serd
essencial em futuro proximo para a inddstria aeroespacial, e permitird ao homem construir
aeronaves hipersonicas, alcancar outros continentes em poucas horas e atingir 6rbitas baixas
ao redor da Terra.

Ciente destes esforcos, os Ministérios da Defesa e da Ciéncia e Tecnologia através do
documento Concepgdo Estratégica de 2003 elegeram como prioritdrias e estratégicas para o

Brasil duas dreas de pesquisa (entre outras): Propulsdo com Ar Aspirado e Hipervelocidade.

1.2 Revisao da Literatura

Estudo da configuracdo “waverider”

Rolim (2009) desenvolveu a concepcdo waverider, resultando na configuracdo do
Veiculo Hipersonico 14-X, Figura 3, que incorpora a possibilidade do estudo do sistema de
propuls@o a combust@o supersonica scramjet.

Um modelo, em escala, Figura 7, foi projetado e instrumentado para realizagdo de
ensaios no Tunel de Choque Hipersonico T3 (TORO et al., 2007) do Laboratério de
Aerotermodindmica e Hipersonica Prof. Henry T. Nagamatsu/[EAv, e foi confeccionado em
aco inox cirurgico. Os objetivos dos testes conduzidos no tinel foram: i) Medir pressdes

estaticas e de Pitot para escoamentos a Mach 10, em altas e baixas entalpias; ii) Obter
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fotografias schlieren para auxiliar na interpretacdo dos dados e definicdo do posicionamento

da camara de combustdo scramjet.

Figura 7: Modelo do 14-X na Secdo de Testes.

Durante os ensaios, foram obtidas condi¢des de estagnacdo de até 2150 K e 2946 psi. O
tiinel operou em regimes de Mach 8.9 a 10.0, com nimero de Reynolds da ordem de 10°a
10’(m™) e ndmero de Knudsen de 0.06 a 0.19. A distribuicdo de pressdo sobre o intradorso do
modelo foi medida. Essas medidas foram cruciais para a investigacdo do escoamento na
entrada de ar e na superficie de expansdo (tubeira). Aliadas a esses dados, as andlises das
fotografias schlieren possibilitaram a localizacdo das ondas de choque e um melhor
entendimento do comportamento do escoamento na entrada de ar do motor scramjet.

Uma das principais conclusdes do trabalho foi a verificacdo da forte influéncia da
interacdo viscosa hipersonica sobre o escoamento na entrada de ar. Por exemplo, o gradiente
de pressdo adverso que o escoamento encontra ao se aproximar da rampa do combustor
supersonico faz a camada limite ficar mais espessa, podendo até separar. Esse comportamento
¢ determinante na formacgdo da onda de choque na rampa de compressdo e assim em toda a
eficiéncia do motor. As Figuras 8 e 9 mostram a disposi¢do das ondas de choque formadas,
visualizadas pelo método schlieren, enquanto a Figura 10 apresenta fotografia integrada no

tempo de exposi¢do dos efeitos de escoamento hipersdnico sobre a configuracido waverider.

Figura 8: Escoamento a Mach 10.0 no bordo de ataque do modelo.

Condicdes de Estagnacdo: Pressdo = 2938 psi e Temperatura = 1706 K
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Figura 9: Escoamento a Mach 8.71 na entrada de ar.

Condicdes de Estagnagdo: Pressao = 2850 psi e Temperatura = 1702 K.

Figura 10: Fotografia integrada no tempo Mach 10.

Moura (em desenvolvimento)', tem por objetivo apresentar o desenvolvimento de um
estato-reator a combust@o supersdnica em escala real para posterior andlise bidimensional do
escoamento de ar no interior do motor. O motor foi projetado visando acoplamento em
vefculo de configuracdo waverider, para condi¢des de voo em Mach 10. As investigagdes
incluem a visualizacdo do escoamento utilizando a técnica de schlieren e medidas das
pressdes estdticas superficiais. As andlises experimentais ocorrerdo em tunel de choque
hipersdnico e contribuirdo para a validacdo e otimizacdo do estato-reator a combustdo

supersonica desenvolvido.

Estudo da simula¢do numérica

Oeverman (2000) utiliza um método numérico para a simulacdo de chamas de difusdo
turbulentas em campos complexos de escoamento compressivel. O método utiliza o modelo k-
€ de turbuléncia combinado com um modelo flamelet laminar para chamas de difusdo

turbulentas como uma descricdo matematica da chama. O acoplamento entre turbuléncia e o

' Moura, G. S., Tese de doutorado a ser editada pelo ITA.
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ndo-equilibrio quimico é feito através de uma descricdo estatistica da fragcdo de mistura com
uma suposta fungio densidade de probabilidade B (PDF) e uma taxa de deformagao turbulenta
média agindo sobre a chama. As equacdes governantes sao resolvidas por meio do método de
volumes finitos totalmente implicito em malhas ndo estruturadas triangulares, que permite a
discretizacdo de geometrias complexas e uma facil adaptacio da malha para o padrdo de
escoamento, usando um solucionador de Riemann aproximado para os fluxos convectivos e
um esquema central para os fluxos viscosos. O sistema € aplicado a simulacio da injecdo de
hidrogénio em um motor de combustdo supersdnica ramjet (scramjet) do Instituto de
Propulsao Quimica do Centro Aeroespacial Alemao (DLR) e os resultados numéricos
comparados concordam razoavelmente qualitativa e quantitativamente com fotografias
schlieren, medi¢des de velocidade, e medi¢des de temperatura nos experimentos com e sem

combustao.

Huang et al. (2010) investigam o efeito do local da injecdo de combustivel sobre o
campo de escoamento de um combustor scramjet tipico movido a hidrogénio com
multicavidades, as quais s@o uma boa escolha para estabilizar a chama no escoamento
hipersonico, e gera uma zona de recirculacdo no combustor scramjet. Além disso, se sua
geometria das cavidades for projetada adequadamente, ela pode agir como um ignitor, mas o
material da cavidade flameholder deve ser considerado para operar a temperaturas elevadas,
utilizando acoplamento bidimensional das equagdes RANS, modelo k-¢€ padrdo de turbuléncia
assim como o modelo de reacdo finite-rate/eddy-dissipation, o qual fornece resultados

acurados na simulacdo numérica desse experimento.

1.3  Objetivo

O objetivo deste trabalho é auxiliar na construcdo e testes do scramjet projetado no
Laboratério de Aerotermodinadmica e Hipersonica (LAH) do IEAv utilizando a simulacio
numérica para obtencdo de resultados que possibilitem a investigacdo das condicdes de

funcionamento em diversas situagdes, contribuindo para a otimizacao do projeto.
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1.4  Organizaciao do Trabalho

No capitulo 2 ¢é apresentada a modelagem matemdtica que serd resolvida
numericamente para os diversos casos estudados.

No capitulo 3 s@o apresentados 0s softwares utilizados nas resolugdes dos problemas
assim como os métodos por eles utilizados.

No capitulo 4 sdo apresentados os resultados e comentdrios dos diversos casos
estudados, entre eles, escoamento inviscido sem injecdo de combustivel, escoamento
turbulento sem inje¢do de combustivel, escoamento turbulento com inje¢do de combustivel e
sem queima e, por fim, escoamento turbulento com injecao de combustivel e com queima.

Finalmente, no capitulo 5, serdo apresentadas as conclusdes e sugestdes para

prosseguimento do estudo da combustdo do hidrogénio em escoamentos supersonicos.
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2. EMBASAMENTO TEORICO

No presente trabalho serdo considerados 0s escoamentos compressiveis com e sem
transporte de espécies e também com e sem reacdes quimicas, em regime permanente. As
equagdes de conservagido que descrevem estes escoamentos sa0 mostradas a seguir.

A equacdo de conservagdo de massa, ou equacdo de continuidade, pode ser escrita da

seguinte forma:

g(l) ui)ZSm
i (1
A equagdo de conservacdo de massa em sua forma geral, é vélida para os escoamentos
incompressiveis, bem como compressiveis. O termo fonte, S, ¢ a massa adicionada a fase

continua e quaisquer fontes definidas pelo usudrio (FLUENT, 2006).

A equagdo de conservacdo de momento na dire¢do i é dada por:

) op 0T,

a_p(p”i uj)z_a_p+8_1+pgi+17i
x; X, ox; @)

onde p € a pressdo estdtica, T;; € o tensor de tensdes (descritos abaixo), e pg; e F; sdo a forca

gravitacional e as forgas externas na direcdo i, respectivamente (FLUENT, 2006). O tensor de

tensoes Tij € dado por:
Ju, Ju, 2 oy,
L= — L+ Ey=—LS.
Y {u{axj ox, H 3 oax, "’

onde N € a viscosidade molecular e o segundo termo no lado direito é o efeito de dilatacdo

volumétrica (FLUENT, 2006).

3)

A equagdo de conservacdo de energia pode ser escrita como:

“



27

onde ke € a condutividade térmica efetiva (k + ki, onde k; é a condutividade térmica
turbulenta, definida de acordo com o modelo de turbuléncia utilizado), e J; € o fluxo difusivo
da espécie j'. Os trés primeiros termos do lado direito da equagdo representam a transferéncia
de energia devido a conducdo, difusdo de espécies e dissipacdo viscosa, respectivamente. Sp
inclui calor da reacdo quimica, e de quaisquer outras fontes de calor volumétricas (FLUENT,

2006). Ainda na equagdo de conservacao de energia, temos:

2
E:h—£+%"
p (5)

onde a entalpia especifica, h, para gases ideais é dada por:

h:ij, h;
I (6)

Além das equacdes do escoamento, uma equacdo de conservagdo para cada espécie

quimica também € resolvida, que prevé a fracdo de massa local, tal como:

ai(pui mi’):_ai-],“,i +R, +S;
K g @)

1
onde R; é a taxa de massa de criacdo ou esgotamento por reacdo quimica e S;é a taxa de
criagdo através da adi¢do da fase dispersa mais quaisquer fontes definidas pelo usuario

(FLUENT, 2006). J;:; € o fluxo de difusao de espécies i', dada por:

om,
Jis :_(p Dy, +;l_tJ%
c X,
/o ®)
onde D, € o coeficiente de difusdo das espécies i' na mistura e Sc; € o nimero de Schmidt
turbulento (FLUENT, 2006).

A energia cinética turbulenta, k, e sua taxa de dissipacdo, & sdo obtidos a partir das

equagdes de transporte seguintes:

Dk 0 i, | ok
—_— = +—L |—|+G,+G,—pe-Y
P Dt ox, [[,u Gk]ax} (O TP E

i

®
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2

De 0 i o€ e e
—=—|| p+=|=— |+ C, — (G, +C,.G,)-C,. p—
p Dt a.xl- I:(ﬂ O'kJax} le k( k 3¢ ]7) 2£p k

1

(10)

Nestas equagdes, Gy representa a geracao de energia cinética turbulenta devido aos gradientes
de velocidade média. Gy, € a geracdo de energia cinética turbulenta devido a flutuabilidade.
Ywm representa a contribuicao da dilatacdo flutuante a taxa de dissipagdo total. Cje, € Cpe € Cae
sdo constantes do modelo, Gx e G, sdo os numeros de Prandtl turbulento para k e €,

respectivamente (FLUENT, 2006). Os valores das constantes sao apresentados na Tabela 1:

Tabela 1. Constantes do modelo de turbuléncia

Ok O; Oh Cls C25 Cy

1.0 1.3 0.85 1.44 1.92 0.09

A expressdo de Arrhenius para a constante da taxa de reacdo, k;, € dada como:

k;,=A T"exp-E /RT) an

onde A é o fator pré-exponencial, Bx é o expoente de temperatura, Ex é a energia de ativagdo
da reacdo e R € a constante universal dos gases (FLUENT, 2006). E os valores dos termos

dessa expressao sdo mostrados na Tabela 2:

Tabela 2. Constantes do modelo de reagao

4, B, E, (J/kg-mol) R (J/kg-mol-K)

9,87-10° 0 3,1-107 8314,41
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3. MATERIAIS E METODOS

Como mencionado anteriormente foi utilizado um software CFD comercial, FLUENT
versdo 6.2, para resolucdo numérica dos escoamentos.

Computacional Fluid Dynamics, ou CFD ¢ a andlise de sistemas envolvendo
escoamento de fluidos, transferéncia de calor, e os fendmenos associados, tais como reagdes
quimicas, por meio de simulagdo computacional.

Todos os c6édigos CFD possuem trés elementos principais:

i) Pré-processador;
ii) Solver ou Solucionador;

iii) Pés-processador.

3.1  Pré-processador:

Pré-processamento consiste na entrada de um problema de escoamento de um programa
de CFD por meio de uma interface de facil utilizacdo e transformacio subsequente desse
insumo em uma forma adequada para uso do solver. As atividades do usudrio na fase de pré-

processamento envolvem (VERSTEEG; MALALASEKERA, 1995):

° Definicio da geometria da regido de interesse: o dominio computacional;

° Grade de geragdo de sub-divisdo do dominio em um nimero de sub-dominios
menores, ndo sobrepostos: uma grade (ou malha) de células (ou volumes de controle
ou elementos).

o Selecdo dos fendmenos fisicos e quimicos que precisam ser modelados;

o Definicdo de propriedades dos fluidos;

° Especificacdo das condicdes de contorno apropriadas em células que

coincidem com o limite do dominio.

Nesta fase foi utilizado o software GAMBIT para modelagem geométrica, geracdo de

malha e condic¢des de contorno.
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A seguir, na Figura 11, € mostrada imagem da modelagem geométrica do scramjet pelo

software Gambit.

Hle Edit Solver Help

Figura 11: Modelagem geométrica do scramjet.

Nas proximas figuras sdo mostradas a geracdo da malha, Figura 12, e um detalhe da
malha na cavidade flameholder, Figura 13, onde possui maior refinamento, por ser zona de

interesse.

File Edit Solver Help

Figura 12: Geragdo da malha de controle do scramjet.
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A malha utilizada € mostrada na Figura 12 e também na Figura 13, a qual é composta
por 71400 células quadrilateras, onde 60 divisdes estdo na entrada, outras 20 divisdes verticais
estdo na cavidade flameholder, onde é um pouco mais refinado, a saida possui 80 divisdes e

ao longo do scramjet sdo 1093 divisdes.

File Edit Solver Help

Figura 13: Detalhe da malha de controle na cavidade flameholder do scramjet.

3.2 Solver

Ha trés correntes distintas de técnicas de solugdo numérica: diferencas finitas, elementos
finitos e métodos espectrais. Em linhas gerais os métodos numéricos que formam a base do

solver executam os seguintes passos (VERSTEEG; MALALASEKERA, 1995):

° Aproximacao das incégnitas do escoamento através de funcdes simples;
° Discretizacdo pela substituicdo das aproximacdes nas equacdes que regem O
fluxo e posterior manipulacdo matemadtica;

° Solugdo das equagdes algébricas.

O algoritmo numérico consiste nos seguintes passos (VERSTEEG;

MALALASEKERA, 1995):

° A integracdo formal das equacdes que regem o escoamento de fluido sobre

todos os volumes (finito) de controle do dominio da solucdo;
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° A discretizac@o envolve a substituicdo de uma variedade de aproximacdes do
tipo "diferencas finitas" para os termos da equagdo integrada representando os
processos de escoamento tais como convecgdo, difusdo e fontes. Isso converte as
equagdes integrais em um sistema de equacdes algébricas;

° Solucdo das equagdes algébricas por um método iterativo.

Nesta fase foi utilizado o FLUENT versdo 6.2 para solugdo das equacdes.

O FLUENT usa um esquema baseado em volume de controle para converter as
equacdes de conservacdo para equagdes algébricas que podem ser resolvidos numericamente.
Este esquema de volume de controle consiste em integrar as equagdes de conservaciao sobre
cada volume de controle, resultando em equacdes discretas que conservam cada quantidade
em um volume de controle (FLUENT, 2006). Este método é conhecido como Método de
Volumes Finitos.

A discretizacdo das equacdes de conservacdo pode ser ilustrada com mais facilidade,
considerando a equacdo de conservagdo em regime permanente para o transporte de uma
quantidade escalar ¢. Isto € demonstrado pela seguinte equacio de transporte escrita na forma

integral para um volume de controle arbitrario, V, da seguinte forma:
$pd9.dA = $T,Vd.dA + [, SepdV (12)

onde p é a densidade, v € o vetor velocidade (=u, i + v, j em 2D), A € o vetor de drea de
superficie, /¢ o coeficiente de difusdo para ¢, V@ é o gradiente de @ (=( d@0x), i + (d@/y), j
em 2D) e S, sdo as fontes de ¢ por unidade de volume (FLUENT, 2006).

Esta equacio, aplicada a cada volume de controle ou célula, no dominio computacional,

transforma-se na equacdo discretizada dada por:
Nfaces Nfaces
Y S updeAr = Xp 2 Ty(Vy)nAr + SyV (13)

onde Nyu.; € o nimero de faces de células abrangidas, ¢ € o valor de ¢ convectado através das
faces, Ay € a drea da face f, Al (=IA i+ Ay jlem 2D), ( V}), € a magnitude de V;normal a face
fe V é o volume da célula (FLUENT, 2006).

As equacdes discretizadas foram resolvidas utilizando as seguintes opcdes do FLUENT,

conforme a Figura 14, onde:
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e Solver: Coupled — Isto significa que para uma iteracdo, todas as equacdes sdo
resolvidas simultaneamente;

e Formulation: Implicit — Para uma dada varidvel, o valor desconhecido em cada célula
¢ calculado usando uma relacdo que inclui os valores existentes e os desconhecidos
das células vizinhas. Portanto, cada valor desconhecido ird aparecer em mais de uma
equagao no sistema, e estas equagdes devem ser resolvidas simultaneamente.

e Space: 2D — As equacdes sdo resolvidas em um plano (XY) e na terceira dimensao
(Z) a solugdo ndo varia;

e Time: Steady — A dependéncia temporal ndo € levada em conta na resolugao.

As simulacdes foram relizadas em um Microcomputador com CPU Pentium-Dual Core
de 2,6 GHz e 4 GB de memoéria RAM. Para os casos sem injecdo de combustivel, foram
necessdrias, em média, 5 (cinco) horas de tempo de computacdo para se atingir a
convergéncia desejada. J4 para os casos com e sem combustdo do hidrogénio, foram
necessdrios, em média, 10 (dez) dias de tempo de computagdo para se atingir a convergéncia

desejada.

3.3  Pos-processador

Uma vez que o campo de escoamento € calculado, uma solucdo discreta para as
varidveis de escoamento estd disponivel para o dominio de cada elemento da malha. Esta
solucdo pode ser processada para obter os valores das varidveis do escoamento em qualquer
local dentro do dominio do escoamento por meio de técnicas de interpolagio padrio. E
comum os pacotes CFD fornecerem poderosos recursos graficos para analisar visualmente a
solucdo, bem como para informar os diferentes valores das quantidades do escoamento. Se o
usudrio ndo estiver satisfeito com a solu¢do a malha pode ser refinada ou modificacdes para
os modelos numéricos ou fisicos podem ser refeitos (WENDT, 2009).

As caracteristicas do pds-processamento mais comumente empregadas sdo de contorno
e graficos de vetor, as linhas de corrente e os relatérios de escoamentos de superficie e
volume integrais, ou graficos XY de dados extraidos. Seqiiéncias de animag¢do podem ser
usadas para cdlculos de tempo dependentes ou para a andlise dos cdlculos 3D por um plano de
corte em movimento 2D (WENDT, 2009).

Também foi utilizado o FLUENT versao 6.2 nesta parte do trabalho.
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4. RESULTADOS E COMENTARIOS

Neste capitulo serdo apresentados os resultados obtidos utilizando o software Fluent
para todos os casos simulados, feitas comparacdes e comentdrios sobre eles.
Em todos os casos, o escoamento apds o primeiro choque foi considerado paralelo a

primeira rampa, e as condi¢des de entrada utilizadas sdo mostradas na Tabela 3:

Tabela 3: Condicao de entrada dos escoamentos de ar e hidrogénio.

Ar* Hidrogénio
Ma 7,57 1,0
u (m/s) 1873,44. 932,63
T (K) 150. 150
p(Pa) 1610 40000
p (kg/m’) 0,0366 0,0647
Y,, 0,232 0
Y, 0,736 0
Yo 0,032 0
Y, 0 1,0
k(m?/s”) 140 140
£(m?/s%) 10° 10°

*Condicao de pressdo de entrada equivalente a uma altitude de 30 (trinta) kilometros.

Para todos os casos estudados, a solucdo foi considerada convergida quando o residuo

de todas as varidveis ficou inferior a 107,

4.1  Casos Sem Injecao de Combustivel

4.1.1 Escoamento inviscido

Este primeiro caso foi simulado para se ter uma idéia da complexidade da estrutura de

choques encontrada dentro do dispositivo scramjet, suas reflexdes e interagdes entre 0s

choques.
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Como observado na Figura 14, devido ao escoamento ser inviscido e, portanto, nio
existir camada limite, as reflexdes dos choques ocorrem diretamente nas paredes do

dispositivo scramjet.
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Figura 14: Campo de pressido (Pascal)

Nas Figura 15 e Figura 16 podemos observar o campo de densidade e velocidade —

nimero de Mach, respectivamente, e os resultados dos choques.
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30501
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2.02:-0
15101
160e-01
13501
14701
9.55e-03
4808
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Figura 15: Campo de densidade (kg/m?3)

Observa-se na Figura 16 que ao longo do scramjet o campo de velocidade apresenta

nimero de Mach maior que 1, exceto na cavidade flameholder onde ocorre recirculagao.
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Figura 16: Campo de velocidade - nimero de Mach

4.1.2 Escoamento Turbulento

Neste caso leva-se em conta tanto a viscosidade molecular, &, quanto a advinda do
modelo de turbuléncia, 4, o que nos aproxima de um escoamento real dentro do dispositivo
scramjet em condi¢des de trabalho.

Como podemos observar na Figura 17, temos uma diferenca entre as estruturas de
choque do caso atual e do caso inviscido, Figura 14, pois no atual existe uma camada limite

viscosa que interage com os choques. Isto serd evidenciado mais a frente através dos perfis de

pressdo nas paredes inferior e superior para estes dois casos.
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Figura 17: Campo de pressdo (Pascal)

Na Figura 18 podemos observar o campo de densidade o qual poderd ser comparado

com fotografias schlieren obtidas em experimentos.
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Figura 18: Campo de densidade (kg/m?3)

Nota-se que na Figura 19 o campo de velocidade também apresenta nimero de Mach

maior do que 1 excetuando-se a regido da cavidade e as regides muito préximas das paredes

devido a condicdo de ndo deslizamento, ou seja, a velocidade ser zero na parede.

T.57e+00
TA%e+00
B.G2c+00
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Figura 19: Campo de velocidade - nimero de Mach

Para os dois casos mostrados até aqui as estruturas de choque nao se alteram

significativamente.

4.2  Casos Com Injecio de Combustivel Sem Queima

Nesta secdo serdo apresentados dois tipos de injecdo de combustivel, sendo o primeiro
caso de injecdo perpendicular a rampa da cavidade flameholder e o segundo injec@o vertical

que consiste numa injecdo perpendicular a parede inferior um pouco antes da cavidade
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flameholder. A intencdo era fazer uma comparagdo entre os dois casos, mas devido a um
equivoco na condicdo de injecdo do combustivel para o caso de injecdo na rampa da cavidade
flameholder, este caso apresentou uma inje¢do de combustivel maior do que para o caso de
injecdo vertical, tornando a comparagcdo impossivel. No entanto, os resultados obtidos

fornecem subsidios para uma anélise dos dois tipos de injecao.

4.2.1 Injecdo de Combustivel na Rampa da Cavidade Flameholder

Para esse caso foi observado uma dificuldade de convergéncia dos resultados devido ao
valor da pressdo de injecdo do combustivel, onde valores acima de um determinado limite
bloqueavam o escoamento ocasionando o chamado choked flow, o qual limita a velocidade de
escoamento a velocidades subsdnicas atras dele, ou mesmo bloqueia totalmente o escoamento
dentro do scramjet. Com isso buscou-se valores de pressdo de injecdo compativeis com o
escoamento desejado na camara de combustio e que também propiciassem uma boa mistura
do hidrogénio com o ar aspirado. Foi simulado escoamento turbulento com injecdo de
combustivel normal a rampa da cavidade flameholder a pressao constante de 40 kPa, dentre os
possiveis valores de pressdo, sem considerar a queima.

Observa-se na Figura 20 que a injecdo de combustivel em contra-corrente com o
escoamento de ar afeta consideravelmente a estrutura de choques que é observada sem a
injecdo de combustivel. Os niveis de pressdo atingidos dentro da cdmara de combustio,
comparando-se estes dois casos, mostram um aumento da pressdo da ordem de 3 vezes para o
caso com injecdo. Além disso, o pico de pressdo € deslocado da parede superior para a linha
de centro do scramjet.
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Figura 20: Campo de pressdo (Pascal)
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Assim como no campo de pressdo, o campo de densidade, Figura 21, apresenta
modificagdes significativas, as quais poderdo ser observadas com fotografias schlieren obtidas

em experimentos.
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Figura 21: Campo densidade (kg/m?3)

Com rela¢do ao campo de velocidades, Figura 22, nota-se um aumento da regido com
nimero de Mach menor que 1, em relacdo ao caso sem injecdo. Observa-se, também, a
formacg@o de uma grande regido de recirculagdo préximo a parede inferior antes da cavidade
flameholder. Estes efeitos sdo importantes para a mistura do combustivel com o ar aspirado e,

portanto, para a queima do mesmo.
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Figura 22: Campo de velocidade - Nimero de Mach

A Figura 23 mostra a distribui¢io de fracdo de massa de hidrogénio dentro do scramjet.
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Observa-se que, devido as grandes recirculagdes geradas pelas interagdes dos choques
com a injecao de combustivel, o hidrogénio se distribui ao longo de quase todo o scramjet. No

entanto, a maior parte dele € convectada para a parte posterior.

1.00e+00
950601
4.00:-01
.50e-01
&.00:-01
7.50e-01
T.00e-01
6.50c-01
6.00:-01
5.502-01
5.00e-01
4.50:-01
4.00:-01
F.50e-01
F.00:-01
2.50:-01
&.00:-01
150¢-01
1000
5.00e-08
00000

Figura 23: Campo de espécies — Fragcdo de massa de H,

4.2.2 Injecdo de Combustivel Vertical antes da Cavidade Flameholder

Neste caso a injec@o de combustivel é feita verticalmente e perpendicular a parede
inferior, 10mm antes da cavidade flameholder, seguindo estudos realizados por Huang et al.
(2010), que investigaram o efeito da posicao de injecdo de combustivel. Observa-se, na Figura
24, que a injecdo vertical perturba menos o escoamento, assemelhando-se ao caso sem

injecdo.
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Figura 24: Campo de pressdo (Pascal)
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No campo de densidade, Figura 25, os valores de densidade ficam préximos do caso

turbulento sem injecdo de combustivel.
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Figura 25: Campo de densidade (kg/m?3)

No campo de velocidade, Figura 26, também notou-se um aumento da regido com

nimero de Mach menor que 1.
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Figura 26: Campo de velocidade - Nimero de Mach

Observando o campo de fracdo de massa do hidrogénio, Figura 27, mesmo com as
recirculagdes do escoamento, nota-se uma maior concentracdo principalmente na regiao da
cavidade flameholder, que parece funcionar como uma armadilha para o hidrogénio, o qual, a

seguir, € transportado no sentido da saida do scramjet.
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Figura 27: Campo espécies — Fracdo de massa de H,

4.3 Casos Com Injecao de Combustivel Com Queima

Nesta sec¢do serdo apresentados os resultados para os dois tipos de injecdo de
combustivel, agora com queima. Nestes casos observa-se o efeito da adicdo de uma alta
quantidade de energia ao escoamento devido a queima do combustivel. Além disso, o modelo
de combustao utilizado (finite rate reaction model) apresenta uma tendéncia a superestimar a

taxa de reacdo da combustao, o que implica numa ainda maior adi¢do de energia

A combustdo do hidrogénio considerada nesse trabalho ¢ dada pela seguinte reacdo

quimica:

2H, + O, — 2H,0

4.3.1 Injecdo de Combustivel na Rampa da Cavidade Flameholder

Na Figura 28 € possivel observar um aumento consideravel da pressdo na regido da
cavidade flameholder pela adicdo de energia resultante da queima de combustivel. Observa-
se, também, que a estrutura de choques que existia somente com a injecdo, sem queima, foi

completamente modificada, o que pode ser visto comparando-se a Figura 28 com a Figura 20.
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Figura 28: Campo de pressao (Pascal)

Como podemos observar no campo de densidade, Figura 29, a estrutura em relacio ao

caso sem queima teve uma mudancga significativa devido a combustao.
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Figura 29: Campo de densidade (kg/m3)

Com relacdo ao campo de velocidade, Figura 30, nota-se que as regides com
recirculagdo também modificaram sua estrutura, porém continuam fortes. E interessante notar,
porém, que o campo de nimero de Mach para o caso com queima, apresenta menores
nimeros de Mach na saida do que para o caso sem queima. Esta aparente discrepancia ocorre
porque a queima de combustivel eleva a temperatura local na saida aumentando a velocidade

do som que é o denominador no cédlculo do nimero de Mach.
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Figura 30: Campo de velocidade - Nimero de Mach

O campo de temperatura ¢ mostrado na Figura 31, o qual apresenta altas temperaturas
na regifo de recirculagdo pouco antes da cavidade flameholder. Isto sugere que as paredes do

scramjet devem resistir a altas temperaturas.
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Figura 31: Campo temperatura (Kelvin)

O campo de fracdo de massa de hidrogénio apresentado na Figura 32 ¢ diferente daquele
para o caso sem combustdo. Aqui verificamos que o hidrogénio é consumido na reacido de

combustdo e a sua concentracdo s € alta na regido de injegdo.
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Figura 32: Campo de espécies — Fragdo de massa de H,

Na Figura 33 € apresentado o campo de fracdo de massa de dgua. Com a reagdo do
hidrogénio com o oxigénio do ar aspirado, ocorre a formacdo de d4gua no escoamento. Isto é
um forte indicio experimental de que houve combustdo. O conhecimento da distribuicdo da
fracdo de massa de agua dentro do scramjet € de grande auxilio para o posicionamento de

instrumentos que possam medi-la experimentalmente.
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Figura 33: Campo de espécies — Fragdo de massa de H,O

Na Figura 34 € apresentado o campo de taxa de reacdo calculada utilizando-se o modelo
de Arrhenius. Observa-se que as reacdes ocorrem mais intensamente mais acima do ponto de

injecdo de combustivel na cavidade para as condi¢des estudadas.
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Figura 34: Campo reagdes - Taxa de Arrhenius (kgmol/m?3s)

4.3.2 Injecdo de Combustivel Vertical antes da Cavidade Flameholder

Semelhante ao caso de injecdo na rampa da cavidade flameholder, na Figura 35 é

possivel observar a mudanga no campo de pressdo pela adi¢do de energia da combustao.
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Figura 35: Campo de pressdo (Pascal)

O campo de densidade, Figura 36, apresenta deslocamento do pico da parede superior
para o centro da regifo de entrada do scramjet. Nota-se que o campo € bastante alterado pela

queima de combustivel, sendo que o valor de pico quase dobra.
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Figura 36: Campo de densidade (kg/m3)

O campo de velocidades, mostrado na Figura 37, também apresenta uma regido com
nimero de Mach menor do que 1, quando comparado ao caso de inje¢do vertical sem queima.
O mesmo fendmeno descrito no caso de injecdo na rampa também ocorre aqui, ou seja, a
reducdo do nimero de Mach na saida para o caso com queima se deve ao aumento da

temperatura e ndo a reducdo de velocidade.
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Figura 37: Campo de velocidade - Nimero de Mach

No campo de temperatura, Figura 38, também observa-se um pico de temperatura
préximo a parede inferior do scramjet, que também deve ser decorrente das recirculacdes e

choques no escoamento.
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Figura 38: Campo de temperatura (Kelvin)

Com relacdo ao campo de fracdo de massa de hidrogénio, Figura 39, observa-se um
comportamento semelhante ao caso anterior, onde a fracdo de massa de hidrogénio concentra-

se proxima a injecao e vai distribuindo-se em direcao a saida do scramjet.
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Figura 39: Campo de espécies — Fracdo de massa de H,

Assim como no caso de queima na rampa, o conhecimento do campo de fracdo de
massa de dgua, Figura 40, é de grande auxilio no posicionamento de instrumentacdo para sua

medicdo experimental, o qual € um indicador que houve reacio.



49

2. e
2.60:-01
2.460-01
25501

21901
2.05-m
1.92e-01
19501
1642-01
1.51e-01
1.53%e-01
12301
110:-01
9.550-02
&.21-02
B.54:-02
S.4de-02
4103
2. Me-02
13702
0.00e+00

Figura 40: Campo de espécies — Fracdo de massa de H,O

Assim como no caso anterior, é apresentado o campo de taxa de reacdo, Figura 41, a
qual é calculada utilizando-se o modelo de Arrhenius. Observa-se, também, que as reagcdes
ocorrem mais intensamente mais acima do ponto de injecdo de combustivel para as condigdes

estudadas.
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Figura 41: Campo de reacdo - Taxa de Arrhenius (kgmol/m3s)

4.4  Intercomparacio dos Resultados para os Casos Simulados

Para se fazer uma andlise mais detalhada dos resultados obtidos, estabeleceu-se planos
no dominio considerado de modo a obter os perfis das varidveis desejadas nesses planos. A

Figura 42 mostra estes planos chamados de estacdes.
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Figura 42: Estacdes estabelecidas no scramjet.

4.4.1 Comparagdo das pressdes nas paredes inferior e superior dos casos sem injecdo,

inviscido e turbulento:

Podemos verificar, através das Figuras 43 e 44 que mostram os perfis de pressao nas
paredes inferior e superior do dispositivo scramjet, a influéncia da camada limite viscosa,
onde se observa, conforme j4 mencionado na secdo 4.1.2, as diferencas das reflexdes dos
choques no caso inviscido, que ocorrem diretamente nas paredes, € no caso turbulento, onde

ocorrem interagdes dos choques com a camada limite viscosa.
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Figura 43: Perfis de pressao na parede inferior do scramjet para os casos inviscido e turbulento.

A estrutura de choques para os dois casos € praticamente a mesma, apenas com 0O caso

viscoso (turbulento) apresentando dissipacao.
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Figura 44: Perfis de pressdo na parede superior do scramjet para os casos inviscido e turbulento.

Deve-se observar que sdo esses perfis de pressdo que poderdo ser comparados com 0s

medidos em experimentos no tunel de choque hipersonico do LAH.

4.4.2 Comparacdo das pressdes nas paredes e na estacdo 2 para os casos turbulentos sem

injecdo e os dois casos com inje¢do de combustivel:

Aqui podemos observar uma grande diferenga entre os tipos de injecao de combustivel
em relacdo ao escoamento no interior do scramjet. Nas Figuras 45 e 46 sdo mostrados os
perfis de pressdo nas paredes inferior e superior do scramjet. Para as condigdes estudadas
enquanto para o caso de injecao vertical os perfis ficam préximos aos do caso sem injecao,
para o caso com inje¢do normal a rampa da cavidade flameholder a pressdo, tanto na parede
inferior como na superior, aumenta consideravelmente ao longo da estrutura do scramjet,
evidenciando o deslocamento de choques para a entrada do dispositivo, podendo até bloquear

o fluxo de ar no mesmo.
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Figura 45: Perfis de pressdo na parede inferior do scramjet casos turbulento sem inje¢do, com injecdo na rampa e
injegdo vertical.
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Figura 46: Perfis de pressdo na parede superior do scramjet casos turbulento sem injecdo, com inje¢cdo na rampa

e injecdo vertical.

Na Figura 47 sdo mostrados os perfis de pressio na estacdo 2 para os casos sem injecao
e com inje¢do na rampa e vertical. Para as condicdes estudadas vemos que o caso de inje¢do
vertical ficou muito semelhante ao caso sem injecdo, evidenciando que oescoamento na
entrada da camara de combustao ndo é muito perburtado, o que ndo ocorre com o caso de
injecdo na rampa, a qual perturba muito o escoamento, dando indicios de um provavel

bloqueio do escoamento, chamado choked flow.



3.50e+04
3.00e+04
2.50e+04
Pressao
. 2.00e+04
Estatica

(Pascal) 1.50e+04

1.00e+04
5.00e+03

0.00e+00

* estacao-2 - tur
— estacao-2 - ram
------ estacao-2 - ver

S S SR e

0

0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035 0.04

Posicao (m)

53

Figura 47: Perfis de pressdo na estacdo 2 do scramjet casos turbulento sem injecdo, com injecdo na rampa e

injecdo vertical.

4.4.3 Comparagdo entre injecdo de combustivel na rampa com e sem queima:

Neste caso € verificado, através de uma linha que passa horizontalmente no centro do

dispositivo scramjet, a diferenca entre a injecdo de combustivel na rampa da cavidade

Sflameholder com e sem queima.

Como podemos verificar na Figura 48, a queima do combustivel ocasiona um aumento

da pressdo na camara de combustiao como era esperado. Verifica-se também que as interagdes

entre os choques na linha de centro do scramjet sdo praticamente extintas.
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Figura 48: Perfis de pressdo no centro do scramjet: casos turbulentos com inje¢do, com e sem queima, na rampa

da cavidade flameholder.
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4.44 Comparagdo entre injecdo de combustivel vertical com e sem queima:

Neste caso, igualmente ao anterior, também € verificado através de uma linha que passa
horizontalmente no centro do scramjet a diferenca de injecdo de combustivel vertical com e
sem combustao.

Semelhante ao caso anterior é possivel notar que o nivel de pressao, Figura 49, no caso
sem combustdo € inferior ao caso da inje¢do de combustivel com combustdo, assim como as
estruturas de choques sdo praticamente extintas.

Aparentemente a eficiéncia da queima, neste caso, € maior que no caso anterior, porque

a diferenca de pressdo com e sem queima € maior. Isso deve ser verificado por outros meios.
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Figura 49: Perfis de pressdo no centro do scramjet casos turbulento com inje¢do sem queima e com queima

vertical.

4.4.5 Consideragdes sobre a injecdo de combustivel com queima na rampa da cavidade

flameholder e vertical:

A Figura 50 mostra os perfis de pressdao na linha de centro do scramjet para os dois
casos com queima de combustivel. Nota-se que os dois casos com queima possuem perfis de

pressdo parecidos, apesar da diferenca na condicao de contorno das injecdes de combustivel.
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Figura 50: Perfis de pressdo no centro do scramjet casos turbulento com injecdo e queima na rampa e vertical.

Observando-se a Figura 51, que mostra os perfis de temperatura dos dois casos com
queima na estacdo 7, saida do scramjet, nota-se que para o caso com injecdo vertical a

temperatura apresenta valores bem superiores na regido préxima a parede inferior.
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Figura 51: Perfis de temperatura na estacdo 7 (saida) do scramjet casos turbulento com inje¢do e queima na

rampa e vertical.

Em compensagdo, na Figura 52 observa-se que o perfil de pressdo para o caso com

inje¢do na rampa € superior.
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Figura 52: Perfis de pressdo na estagdo 7 (saida) do scramjet casos turbulento com injecdo e queima na rampa e

vertical.

A Figura 53 apresenta os perfis de velocidade na dire¢do x na estacdo 7, saida do
scramjet, para ambos os casos com queima e observa-se que eles se assemelham bastante

tanto em amplitude quanto em forma.
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Figura 53: Perfis de velocidade-x na estacdo 7 (saida) do scramjet casos turbulento com inje¢do e queima na

rampa e vertical.

Na Figura 54 sdo mostrados os perfis de densidade na estacdo 7, saida do scramjet, para

ambos o0s casos. Aqui observamos que, apesar da grande semelhanca das curvas, a diferengca
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percentual entre os valores de densidade na parte inferior da saida sdo bem maiores que as

diferencas percentuais encontradas para a velocidade na mesma regido.
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Figura 54: Perfis de densidade na estacdo 7 (saida) do scramjet casos turbulento com inje¢do e queima na rampa

e vertical.

Analisando os perfis das varidveis de interesse, Temperatura, Pressao, Densidade e
Velocidade na saida do dispositivo, e considerando que a quantidade de combustivel injetada
em cada caso € diferente, ndo é possivel afirmar se existe alguma vantagem de um tipo de
injecdo sobre o outro. No entanto, € possivel obter as taxas de reacao totais, ou seja, em todo o
volume do scramjet, para os dois casos e verificou-se que elas sdo muito proximas (menos de
5% de diferenca). Considerando que a quantidade de combustivel injetada no caso de inje¢do
na rampa da cavidade flameholder é cerca de 2,5 vezes a do caso de injecdo vertical, nos leva

a concluir que a queima € mais eficiente no segundo caso.
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5. CONCLUSOES E SUGESTOES

Neste trabalho foram feitas simula¢des numéricas considerando-se a geometria do
dispositivo scramjet projetado no Laboratério de Aerotermodindmica “Prof. Henry T.
Nagamatsu” do Instituto de Estudos Avancados (LAH/IEAvV).

Estabeleceu-se uma metodologia de cdlculo para a anédlise da combustdo do hidrogénio
nesses dispositivos, partindo da simulagdo sem injecao de combustivel, depois com inje¢ao e
sem queima e, finalmente, com injecao e queima.

Esta metodologia permitiu a identificacdo de problemas que podem ocorrer, tais como o
bloqueio do escoamento no dispositivo (choked flow), assim como a investigacdo de
diferentes tipos de injecdo de combustivel, como a injecdo na rampa da cavidade flameholder
ou injecdo vertical antes da cavidade.

Foi constatado que, para os casos onde a reacdo quimica (combustao) é realizada, os
tempos de computagdo, com o equipamento utilizado, sdo excessivamente longos (da ordem
de 10 dias, em média), o que torna a andlise de muitos casos diferentes bastante longa.

Com base nos resultados analisados dos dois casos com combustio, é possivel ter uma
idéia de qual caso tem uma maior eficiéncia com relacdo a inje¢cdo de combustivel e sua
reacdo, porém é necessario outras simulagdes com condi¢des de injecdo semelhantes e
também outros modelos de reacdo para uma melhor andlise.

Os campos de pressdo, densidade, velocidade, fracdes de massa, temperaturas entre
outros, fornecidos pelos softwares CFD sio extremamente importantes, pois nos fornecem as
condic¢des dos escoamentos, assim como, onde experimentalmente é melhor o posicionamento
da instrumentacao para analisar o fendmeno.

Este trabalho serviu como um estudo introdutério da combustdo supersOnica em
dispositivos do tipo scramjet. Muita pesquisa ainda necessita ser feita para que haja um
melhor entendimento de tais dispositivos.

Como sugestdo para trabalhos futuros, podemos mencionar a simulagao tri-dimensional,
a utilizac@o de outros modelos de combustao, outros modelos de turbuléncia e a otimizagao da

forma e dos pontos de injecdo de combustivel.
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