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Resumo. Muitas tecnologias estdo sendo aprimoradas para melhorar os foguetes atuais. O
motor de foguete hibrido proporciona diversas vantagens, como a simplicidade, seguranca,
baixo custo e reinicializacdo de empuxo o0 que o torna adequado para uma ampla gama de
aplicagdes, incluindo foguete de sondagem, missil tatico, veiculo de propulséo e sistemas de
reentrada atmosférica. O funcionamento de um motor hibrido se assemelha ao de um foguete
de combustivel sélido, exceto que o propelente solido é substituido por um combustivel
solido, e o oxidante € injetado através do injetor central. Apesar de conter caracteristicas dos
foguetes sélidos e liquidos os foguetes hibridos ndo atingiram desenvolvimento que o0s
tornassem comerciais. O Brasil tem uma pequena experiéncia em motores de foguetes
hibridos, assim, é oportuna a intensificacdo deste tipo de estudo. Por conta do exposto, este
trabalho apresenta um estudo numérico do escoamento no regime permanente em uma
camara de combustdo de um motor foguete hibrido. Nas simulac6es € utilizado um modelo
ndo viscoso para o calculo dos parametros termodinamicos ao longo do motor. Para uma
comparacao padronizada dos resultados, desenvolveu-se um programa em MatLab baseado
em modelos analiticos das relacdes termodinamicas isentropicas e com o método da relagcdo
Area-Mach. No final do trabalho, resultados de simulacdo numérica do escoamento numa
geometria bidimensional axissimétrica séo apresentados e apropriadamente analisados.
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Avaliagdo do Escoamento dos Gases Em Um Motor de Foguete Hibrido Por Meio de Simulagfes Numéricas.

1 INTRODUCAO

A maioria dos avibes comerciais modernos e aeronaves militares sdo movidos por
motores de turbina a gas, que sdo também chamados de motores a jato. Existem varios tipos
diferentes desses motores, mas todos eles tém algumas partes em comum. Os motores de
turbina a gas tém um bocal para produzir empuxo, através da condugdo dos gases de escape
de volta para o fluxo livre e também para definir a taxa de fluxo méssico através do motor. O
bocal situa-se a jusante da turbina de energia. Um bocal ou tubeira & um dispositivo
relativamente simples, possui apenas um tubo de formato especial ao quais 0s gases quentes
fluem.

Motores de foguete também utilizam bocais para acelerar 0s gases quentes de exaustdo
para produzir empuxo. Os motores foguete geralmente tém uma tubeira de geometria fixa
com secdo convergente divergente, apresentando uma seccao divergente muito maior do que é
necessario para uma turbina a gas (HALL, 2015).

As relacBes termodinamicas dos processos dentro de um bocal de foguete e da cdmara de
combustdo fornecem as ferramentas matematicas necessarias para calcular o desempenho e
varios dos principais parametros utilizados na concepcdo de sistemas de propulsdo de
foguetes. Estas relacfes sdo um meio de avaliacdo e comparacdo do desempenho de varios
sistemas de foguetes, pois, permitem a previsdao do desempenho operacional de qualquer
propulsor que use a expansdo termodindmica de um gas e também providenciam a
determinacdo de diversos parametros de projeto necessarios, tais como, as dimensdes da
tubeira e uma forma genérica para qualquer requisito de desempenho dado (SUTTON, 2010).

O conceito de um sistema de propulsdo ideal é extremamente Gtil, uma vez que, a base
dos principios termodindmicos pode ser expressa como simples relagcbes matematicas. Dentro
da area de concepcdo de novos foguetes, este conceito tornou-se uma pratica aceita e
comumente utilizada para o calculo dos parametros preliminares, os considerando como
foguetes ideais, podendo ser posteriormente modificados com as correcGes apropriadas
(SUTTON, 2010).

Em um foguete ideal algumas hipdteses sdo validas, tais como, a substancia de trabalho é
considerada homogénea, todas as espécies do fluido de trabalho sdo gasosas, a substancia de
trabalho obedece a lei dos gases perfeitos, ndo ha transferéncia de calor através das paredes do
motor foguete, portanto, o fluxo é adiabatico, ndo ha atrito apreciavel assim todos os efeitos
da camada limite sdo negligenciados, entre outros (ANDERSON, 2010).

Para o0 projeto de uma tubeira, existem inimeras maneiras de se calcular os parametros,
por exemplo, o método de caracteristicas, método de diferencas finitas, método da relacdo de
Area Mach, aqui é utilizado a relacio de Area Mach para o dimensionamento do bocal e
simulagbes computacionais para confrontamento de resultados e averiguacdo do
comportamento do escoamento dos gases ao longo do motor.

Os foguetes podem ser classificados conforme as fases ou estados fisicos dos propelentes
empregados: sélidos, liquidos, a gas ou hibridos.

O presente trabalho introduz um estudo do escoamento dos gases de combustdo em um
motor de foguete do tipo hibrido, onde o oxidante se encontra na fase liquida e é injetado na
camara de combustdo através de um injetor central, entrando em combustdo com o
combustivel contido dentro da cdmara de combustdo armazenado na fase sélida. Para o
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estudo, foram desenvolvidos modelos analiticos de solugédo e executou-se modelos comerciais
de simulagdes numericas, considerando para ambos 0s casos, ambientes isentropicos.

2 DESCRICAO DO PROBLEMA

O problema abordado pode ser dividido em duas partes, a primeira trata-se do calculo da
balistica interna do motor proposto para estudo e o célculo da variacdo dos pardmetros
termodinamicos ao longo do propulsor, a segunda aborda simulages computacionais com o
intuito de averiguacdo dos dados e parametros calculados anteriormente para o motor foguete
hibrido.

2.1 Balistica interna do motor
Para o célculo da balistica interna € necessario primeiro definir seus parametros de

entrada, a partir dos quais todos os outros sistemas serdo processados. A tabela 1 apresenta
alguns dos parametros iniciais adotados:

Tabela 1. Parametros iniciais do motor

Caracteristicas do motor

Empuxo 700 [N]
Tempo de queima 5[s]
Pressdo na Camara 40 [bar]
Impulso especifico 237 [s]

A formulagdo matematica utilizada para os calculos da balistica interna do motor foi
baseada na metodologia apresentada por SUTTON (2010), abaixo serdo mostradas as
equacdes de maior relevancia que foram utilizadas na elaboracdo do cddigo escrito em
linguagem Matlab para o célculo dos parametros do motor.

A taxa de regressdo (#) € um parametro importante no dimensionamento de um
propulsor, ela indica o consumo de combustivel em funcdo do tempo de queima e pode ser
calculada da seguinte maneira:

7 = aGhy (1)

Onde G,, representa a velocidade do fluxo de massa e a e n sdo constantes medidas
experimentalmente.

O empuxo (F) em um foguete pode ser medido da seguinte forma:

F= mpve + (B — P A (2)
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Onde m é o fluxo méssico de propelente, v, a velocidade de exaustdo dos gases, P, e P, as
pressdes de saida e pressdo ambiente local respectivamente e A, a area de saida.

A velocidade ideal de ejecédo v, é calculada com a equacdo a seguir:

V—l/y

@)

Ve = y—1 M

2y RoTe |, (PS)

Onde y é o coeficiente isentrépico, Ry € a constante universal dos gases, M é a massa molar
dos gases de combustdo (kg/kg-mol), T, € a temperatura de combustao (K) e P, a pressdo na
camara de combustéo.

O fluxo massico de propelente (1) depende do empuxo, aceleragéo gravitacional local
(g) e do impulso especifico (Is,) (caracteristica proveniente do motor e do propelente
escolhido).
F

lsp

mp=

(4)

As dimensdes do grdo combustivel podem ser calculadas por meio de uma iteracdo das
equacdes descritas abaixo em funcéo do tempo de funcionamento do motor (t,).

D (5)
(6)

L, =—
T ) K

As equacdes (5), (6) representam o diametro da porta de combustdo (D,) e o diametro
externo do grdo (D,,) onde os coeficientes a e n sdo os mesmos coeficientes empiricos
utilizados para o célculo de 7 e o comprimento do gréo respectivamente, a equacéo (7) refere-
se ao comprimento do grdo combustivel (L;) onde V. € o volume do grdo combustivel.

2.2  Calculo dos parametros termodinamicos ao longo do motor

Para a realizacdo dos calculos dos pardmetros termodinamicos utilizou-se as relacoes
isentrépicas descritas abaixo:
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As equacdes acima calculam a presséo de estagnacéo (P—") e temperatura de estagnacéo
e

(T—") em funcdo do nimero de Mach (M,) encontrado na saida do tubeira, onde y representa a
Te

razdo de calores especificos. Através do numero de Mach é possivel também calcular as
secdes transversais do bocal, usando a relacdo de Area-Mach.

2

]/+1/
Cy+1 -1 2(y-1)
A (y + 1) g (L+EM7) Y (10)

A M,

Onde A* representa a area da garganta para o caso adaptado e A a variavel para as secoes
transversais que se deseja avaliar.

3 METODOLOGIA DE SOLUCAO DO CAMPO DE ESCOAMENTO.

3.1 Equag0es governantes.

O escoamento de um fluido pode ser calculado com base na solucdo das equacbes de
conservacao da massa, conservagao de quantidade de movimento e conservagdo da energia,
apresentadas a seguir respectivamente:

dp o

Yl V.(pv) =0 (11)
9

a(pﬁ) +V-(pp® +pl) =0 (12)
0

%(E) +V-(E+p)) =0 (13)

Onde p é a massa especifica da mistura de gases, ¥ é o vetor velocidade, p é a pressao.
A conservacao de massa apresentada na Eq. (11) esta em sua forma geral e € vélida tanto para
casos onde o escoamento é incompressivel quanto para compressivel e representa a taxa de
variacdo de massa dentro de um volume de controle e do fluxo de massa que cruza a
superficie de controle.

A conservacdo de quantidade de movimento linear é expressa pela Eqg. (12). O primeiro
termo da equacéo contabiliza a variagcdo temporal de quantidade de movimento, que também
pode ser entendido como a forgca por unidade de volume de uma particula infinitesimal. O
segundo termo representa a acdo da forga resultante do tensor de tensdes no fluido e esta
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subdividido em duas partes: uma resultante do campo de pressdes e outra devido as
deformacdes dada pelo campo de velocidades.

A conservacdo da energia é representada pela Eq. (13). O primeiro termo do lado
esquerdo representa a variagéo total temporal de energia no volume de controle e o segundo
termo expressa o fluxo de energia através das superficies de controle.

A energia total (E) é dada por:
1
E =pe+§p(u2 +v? +w?) (10)
Sendo e a energia interna por unidade de massa de fluido e u, v e w as componentes
referentes as energias interna, cinética e o trabalho, respectivamente.

3.2 Geometria e Malha do motor do Foguete

Com base na teoria anteriormente descrita foi dimensionado um motor de foguete, cujas
dimensGes estdo apresentadas na tabela 2

Tabela 2. Geometria do motor

Resultados tedricos

Diametro da porta de combustéo 37 [mm]
Diametro externo do gréo 72 [mm]
Comprimento do gréo 50 [mm]
Diametro da garganta 11.6 [mm]
Diametro de saida da tubeira 24 [mm]

A geometria do motor do foguete, ja discretizada com elementos quadrilateros, foi gerada
no software ANSY'S 15 é mostrada na Fig.1. Com o intuito de ganho de tempo computacional
a malha na secdo da camara de combustdo ndo foi refinada, pois se percebeu que o0s
parametros ndo variavam bruscamente ao longo da mesma.

Figura 1. Malha numérica do motor foguete hibrido
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3.3 Condicdes de contorno do escoamento e condiges iniciais

As condicdes de contorno para as simulacdes foram as seguintes:
e Nao deslizamento nas superficies das paredes solidas.
e Geometria 2-D axissimétrica utilizando o eixo X como eixo axial central.

Para condicdes de entrada de massa foram adotadas duas se¢des, uma para o injetor
central de oxidante e outra para todo o perimetro do grdo combustivel. Estas entradas foram
configuradas como fluxo de massa. O fluxo massico na se¢do do injetor ajustado igual a 0.3
kg/s e o fluxo massico saindo do grdo combustivel foi de 0.02 kg/s.

Na secdo de saida foi definida a condicao pressao especificada, referenciada no codigo de
simulacdo como “pressure outlet”. A pressdo foi ajustada igual 101325 Pa, que é o valor
atmosférico, seguindo o que foi realizado no dimensionamento da tubeira.

Considerou-se também que o regime de escoamento é permanente e que o propelente se
comporta como um gas ideal.

3.4  Ajustes das simulagdes no codigo de simulagéo

As simulagdes foram executadas no software comercial Fluent, existente na bancada de
trabalho do Ansys 15. Foi utilizado em uma verséo 2D (two dimensional). Escolheu-se o
modelo de escoamento ndo viscoso em regime permanente. Neste caso o Fluent resolve
numericamente as equacOes de conservacdo de massa, equacdo de conservacdo da energia
(uma vez que o escoamento € compressivel) e de conservacdo de quantidade de movimento
sem os termos de transientes e de forma iterativa.

Utilizou-se 0 modo de solucédo acoplada das equacdes (Coupled), para a simulacdo. Neste
modo de solucéo as equacdes de conservacao de quantidade de movimento e continuidade séo
resolvidas simultaneamente. Também foi utilizado um esquema de interpolacdo de segunda
ordem upwind para aproximar os termos advectivos das equacdes de conservagdo de
guantidade de movimento. O modelo padrdo de pressdo, standard pressure, foi utilizado na
equacdo da pressdo juntamente com baixo nimero de courant, este na ordem de 0,01, o que
apesar de aumentar o tempo de execuc¢do da simulacdo, reduz os erros causados por
problemas de divergéncia. O critério de convergéncia adotado foi que os residuos
normalizados deveriam ser menores que 10™ para todas as equacdes.

4 RESULTADOS E ANALISES

4.1 Modelo analitico

Primeiramente serdo apresentados os resultados obtidos por métodos analiticos atraves
dos codigos programados em linguagem Matlab, em seguida os resultados obtidos pelas
simulagdes computacionais serdo apresentados.

As Figs. 2 e 3 apresentam a distribuicdo dos pardmetros do motor ao longo do bocal,
obtidos pela implementacdo de um modelo analitico para condic¢des ideais isentropicas.

Na Fig. 2 (a) é possivel observar a geometria do bocal que foi utilizada na formulagéo
da malha numérica, a fim de proporcionar as mesmas condigdes para as simulacdes
numericas. A Fig. 2 (b) mostra a variacdo do numero de Mach ao longo da tubeira
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supersonica, apresentando uma regido subsonica e supersonica, na secdo critica é possivel
observar Mach = 1, caracteristica importante a se observar em termos da eficiéncia da tubeira.

Geometria da Tubeira Distribuicdo do nimero de Mach

10

30r

10 q
05
il L L L L

. . T . . .
1] 10 20 30 40 50 60 70 o 10 20 30 40 50 60 70
Comprimento X {mm) Comprimento [mm]

Raio R {mm)
n
o
Niamero de Mach
o

Figura 2. (a) Geometria da tubeira e (b) Distribuicdo de nimero de Mach

De acordo com Anderson (2010), em uma tubeira supersénica adaptada, a se¢do critica
deve apresentar 0,5 da pressdo e 0,82 da temperatura observada na cdmara de combustdo. Na
Fig. 3 (a) e (b) é possivel comprovar estas proporcdes. Esta perda de pressdo e temperatura
esta associada a transformacéo da energia interna contida na cAmara de combustdo em energia
cinética que acontece ao longo da tubeira, esta transformacéo se faz necesséria para a geracao
do empuxo desejado ao dispositivo empregado.

i Distribuicéo da presséo Distribuicéo da temperatura

3000

3r 4 2800

2000

Presséo [Pa]
o
Temperatura [K]

1+ b 1500 -

L L L L L 1000 L L L L L L
0 10 20 30 40 50 60 70 0 10 20 30 40 50 B0 70
Comprimenta [mm)] Comprimento [mm]

Figura 3. (a) Distribuicdo de pressao e (b) Distribui¢do de temperatura.

4.2  Modelo de fluidodinamica computacional - n&o viscoso

Os resultados da simulagéo de fluidodindmica computacional sdo apresentados nas Fig. 4,
Fig. 5 e Fig. 6; campos de pressdo, temperatura e nimero de Mach, respectivamente. Os
resultados sdo préximos do resultado obtido por método analitico. A pressdo na camara chega
préxima aos 40 bar, valor adotado como condi¢do inicial no método analitico para célculo do
fluxo de propelente que fora utilizado como condigéo inicial nas simulacdes. A temperatura e
nimero de Mach na secdo de exaustdo dos gases também apresentaram valores préximos aos
valores obtidos analiticamente. E possivel perceber também o aparecimento de condicdo de vacuo
na saida da tubeira, isto provavelmente deve-se ao fato de que a secdo divergente do bocal esta
maior do que é necessario causando uma condicdo de sobre fluxo, o que pode acarretar o
aparecimento de uma onda de choque obliqua, seguida de uma separacdo do fluido na saida,
comprometendo a eficiéncia do dispositivo, portanto, de acordo com este modelo corre¢des sdo
necessarias.
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Figura 4. Distribuicéo de pressao estatica (Pa) ao longo do motor.
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Figura 5. Distribui¢do da temperatura (K) ao longo do motor.
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Figura 6. Distribui¢io do numero de Mach ao longo do motor.
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Comparando-se os resultados do modelo analitico com o modelo namerico, € possivel
perceber que os resultados foram bem proximos, na secdo de saida da tubeira por exemplo
observamos uma diferenca de aproxidamente 5% para o nUmero de Mach, e a presséo interna
na camara de combustdo que tinha como pardmetro inicial no método analitico de 40 bar,
apresentou no modelo numerico uma pressao de 3,9 bar.

5 CONCLUSAO E FUTUROS TRABALHOS

No presente trabalho foi apresentada uma avaliagdo do escoamento na camara de
combustdo de motor foguete hibrido. A avaliacdo partiu do equacionamento utilizado no
dimensionamento da balistica interna deste tipo de motor. Descreveu-se também brevemente
sobre modelos e ajustes utilizados na parte computacional do trabalho, bem como, a criacédo
da malha numérica utilizada para representacdo do motor com combustivel.

Foi apresentado os objetivos de estudo para o caso problema exposto e as consideracfes
assumidas para que a solucdo fosse executada. Para solugédo foi utilizado uma solucdo ideal
analitica desenvolvida por meio um algoritmo implementado em Matlab, como padrdo de
comparacao e simulagdes numeéricas no modelo ndo viscoso.

Os resultados obtidos foram satisfatorios para todos os casos, mostrando valores
proximos entre si, foi possivel também com a execucdo do trabalho, reafirmar conceitos
encontrados na literatura.

Como futuros trabalhos, seré realizado a elaboracdo de uma malha dindAmica modelada a
partir da lei de regressdo para o grao combustivel, com o intuito de avaliar o escoamento em
regime transiente e com uma geometria que Se reajusta representando o consumo do
combustivel sélido e também avaliacdes em modelos viscosos para averiguacao dos efeitos
causados pelos mesmaos.

Resultados provenientes de solu¢bes numericas geralmente apresentam resultados mais
satisfatorios aos analiticos no quesito representacdo de processos reais, pois, 0s métodos
analiticos necessitam de muitas simplificacfes e consideracdes para tornar a solucéo possivel
de ser executada. Para este trabalho, testes experimentais também serdo conduzidos, para a
comprovacao de qual método apresentou valores mais proximos do problema real.
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