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RESUMO
RODRIGUES, Orlando Dutra. Simulagdo computacional de uma microturbina a gas utilizando

um turbocompressor. Monografia (Bacharelado em Engenharia Mecanica), Escola de Minas,

Universidade Federal de Ouro Preto, 64 paginas, 2022.

A necessidade de se movimentar condicionou a humanidade ao desenvolvimento de meios mais
rapidos e eficientes, seja como forma de conectar varias partes do mundo ou de superioridade
em caso de guerra. As aeronaves movidas por motores a reacdo séo um exemplo de meio de
transporte que nasceu na Segunda Guerra Mundial e hoje domina os céus nas mais diversas
operacdes. Para garantir o desenvolvimento de motores com componentes cada vez mais
complexos é que se recorre a utilizacdo de tecnologias computacionais como o Projeto Assistido
por Computador (do inglés Computer Aided Design - CAD) e o Método dos Elementos Finitos
(do inglés Finite Element Method - FEM). Este trabalho propfe a analise da simulacdo de
dindmica dos fluidos computacional de uma microturbina a gas utilizando um turbocompressor
automotivo, que auxiliara a construcdo de um prot6tipo modelo de bancada para testes. Desta
maneira, realiza-se um estudo bibliografico e exploratério, contendo a base matematica e
conceitos tedricos, assim como as referéncias paras as discussdes dos resultados. Com isso, 0s
resultados obtidos para a analise fluidodindmica do compressor centrifugo e da turbina radial
sdo compativeis com o presumido, sendo que 0s seus desvios sdo abordados seguindo as
literaturas de apoio. Com as simulac@es realizadas, encontra-se para o compressor centrifugo e
para a turbina radial as eficiéncias de 87% e 72%, respectivamente. Conclui-se que este estudo,
juntamente com uma analise detalhada da camara de combustdo, assim como um projeto
completo contendo os demais componentes necessarios para o funcionamento da turbina,

auxilia na construcdo do equipamento.

Palavras-chave: Microturbina a Gé&s, Combustdo, Turbocompressor, Simulagdo
Computacional (Solidworks, ANSYS).
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ABSTRACT

RODRIGUES, Orlando Dutra. Computer simulation of gas microturbine using a turbocharger.
Monograph (Bachelor of Mechanical Engineering), School of Mines, Federal University of
Ouro Preto, 64 pages, 2022.

The need to move has conditioned humanity to the development of faster and more efficient
means, as a way of connecting various parts of the world or of superiority in the event of war.
Aircraft powered by jet engines are an example of a means of transport that was born in World
War Il and today dominates the skies in the most diverse operations. To ensure the development
of engines with increasingly complex components, computer technologies such as Computer
Aided Design (CAD) and the Finite Element Method (FEM) are used. This work come up with
the computational fluid dynamics analysis of a gas microturbine using an automotive
turbocharger, which helps the construction of a bench model prototype for tests and
demonstrations. In this way, a bibliographic and exploratory study is carried out, containing
the mathematical basis and theoretical concepts, as well as references for the discussions of
the results. Thus, the results obtained for the fluid dynamic analysis of the centrifugal
compressor and the radial turbine are compatible with the assumed, and their deviations are
addressed following the supporting literature. With the simulations performed, the efficiencies
are 87% and 72%, respectively, for the centrifugal compressor and for the radial turbine. In
conclusion, this study together with a detailed analysis of the combustion chamber, as well as
a complete project containing the other components necessary for the operation of a turbine,

helps in the manufacture of the equipment.

Keywords: Gas Microturbine, Combustion, Turbocharger, Computer Simulation (Solidworks,
ANSYS).
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1 INTRODUCAO

Neste capitulo apresenta-se a formulagdo do problema, que contextualiza as questdes
gue motivaram o desenvolvimento deste trabalho, e, consequentemente, a sua justificativa e
relevancia. Em seguida, apresenta-se 0s objetivos gerais e especificos, assim como a estrutura
do trabalho.

1.1 Formulagéo do problema

A humanidade sempre se preocupou por estar em constante movimento, que, de acordo
com o dicionario Oxford, significa tanto o ato de mover-se quanto a mobilizacdo por um mesmo
fim (SIMPSON e WEINER, 1997). Ambas as defini¢Bes se encaixam a afirmacdo pelo fato da
mobilizagdo em prol da evolugéo das tecnologias dos meios de transporte com o objetivo de ter

um mundo cada vez mais conectado de forma eficiente e ecologicamente correta.

Sem davida uma das tecnologias que mais impactou esse setor foram a propulséo a reacao
em aeronaves, que séo capazes de percorrer longas distancias em pouco tempo em virtude dos
seus eficientes motores acionados por uma turbina a gas (SCHRECKLING, 1994). E possivel
observar que essa tecnologia vem chamando atencdo no setor de aeronaves de controle remoto
e de veiculos aéreos ndo tripulados (VANT) com o desenvolvimento de microturbinas a gas

devido as suas altas eficiéncias e razdes empuxo-peso (BENINI e GIACOMETTI, 2007).

A microturbina a gas é composta principalmente, pelos seguintes componentes:
compressor, cdmara de combustao e turbina. No compressor ocorre 0 aumento da pressao do
fluido de trabalho, no caso o ar, que segue para a camara de combustao onde ocorre a injecao e
gueima de um combustivel para aumentar a energia do fluido que move a turbina ligada ao
compressor. Assim, é necessario que ocorra um acréscimo na energia do fluido de forma a
compensar tanto as perdas por atrito quanto a irreversibilidade dos processos de compresséo e
expansao, 0 que gera um aumento na entropia de um ciclo real (SARAVANAMUTTOO et al.,
2001).

Assim, microturbinas a gas sdo maquinas térmicas que se apresentam como uma solugéo
viavel tanto para geracdo de energia quanto na aplicacdo em motores turbojet, justamente por
serem uma fonte efetiva, flexivel e possuirem um sistema moderno capaz de gerar poténcia de
eixo (KONECNA et al., 2020) ou empuxo (BENINI e GIACOMETTI, 2007).



Os motores turbojet na aviacdo tém o seu funcionamento baseado na terceira lei de
Newton, que, devido ao processo de expulsdo dos gases de combustdo na sua parte traseira
através do bocal de saida (nozzle), causa 0 movimento para frente da aeronave e um escoamento

de ar na asa € iniciado para gerar sustentacdo (EHYAEI et al., 2013).

Diferentemente das turbinas a gas aplicadas na geracdo de energia, motores navais e
turboprop que devem fornecer uma poténcia Util de eixo, conforme Saravanamuttoo et al.
(2001), os motores turbojet exigem das turbinas poténcia suficiente para acionar o compressor,
ja que a movimentacao da aeronave ocorre pela expansdo dos gases na atmosfera que formam

um jato de alta velocidade, dai o nome turbojet.

Para que o0s gases de exaustdo tenham energia suficiente para o funcionamento do motor
¢ fundamental que seja feito um estudo dos seus componentes, tais como as camaras de
combustdo. Como supracitado, a cdmara de combustéo recebe o fluido de trabalho comprimido
e realiza a combustdo de um combustivel que libera energia na forma de calor, o que ocasiona
um fluxo uniforme de gases que se expandem na turbina. Assim sendo, o correto
dimensionamento desta esta diretamente relacionado com a eficiéncia e a emissdo de poluentes
do motor (OLIVEIRA e NASCIMENTO, 2017).

E necessario, portanto, que a cdmara de combust&o atenda a alguns requisitos como: alta
eficiéncia na combustdo, ou seja, garantir que o méaximo da energia quimica do combustivel se
transforme em calor; manutencdo da ignicdo em diferentes condigdes de temperatura e pressao
do ambiente; elevada faixa de estabilidade; baixa perda de pressdo; baixa emisséo de poluentes;
compatibilidade dimensional com o motor; durabilidade; manutenabilidade; e flexibilidade de
combustivel (LEFEBVRE e BALLAL, 2010).

Assim, de acordo com Lefebvre e Ballal (2010), destacam-se os trés tipos principais de
camara de combustdo (vide Figura 1): tubular, anular e tubo anular, que se diferem pela
geometria, posicionamento na turbina a gas e escoamento do fluido. Apesar das particularidades
e aplicacOes de cada tipo, todas as cdmaras de combustdo possuem, sobretudo, trés zonas: a
zona primaria, que tem a funcdo de ancorar a chama e garantir que a mistura ar-combustivel
tenha o tempo, a temperatura e a turbuléncia necessaria para a combustdo completa; a zona
intermediaria, que garante a combustdo das moléculas de CO e outros hidrocarbonetos néao
queimados e, por fim, a zona de diluicéo, que recebe o ar que resfriou as paredes da camara e a
mistura com os gases de exaustdo a fim de estabelecer para o fluido de trabalho a temperatura

ideal de entrada na turbina.



\
\

Camara de

combustio Bocal

Turbina

Tubular Tuboanular Anular

Figura 1 - lustracéo das principais cAmaras de combustéo
Fonte: LEFEBVRE e BALLAL, 2010.

De forma simples, a combustdo € um processo em que um combustivel é queimado. A
combustdo nada mais € que uma reacao quimica entre os elementos, em geral hidrocarbonetos,
do combustivel com o oxigénio para gerar dioxido de carbono, &gua e calor como produtos
(BOYCE 2011).

Portanto, a reacdo exotérmica do processo de combustdo fornece energia, na forma de
calor, para o fluido de trabalho na cdmara de combustdo. No dimensionamento busca-se realizar
a combustdo completa, que é descrita como sendo a reacdo ideal de combustéo, ou seja, quando
todo o carbono € oxidado para dioxido de carbono (COz2), todo hidrogénio para agua (H20) e
todo enxofre para diéxido de enxofre (SO2) (LEAL, 2017).

Como combustivel, o gas liquefeito de petrdleo (GLP) é uma mistura de hidrocarbonetos
composta, predominantemente, de butano (CsHio) e propano (CsHs). Seu uso é vantajoso
devido a sua facilidade de transporte e estocagem, ja que se liquefazem em pressées moderadas.
O GLP apresenta, além de uma queima limpa e baixo teor de enxofre, um alto poder calorifico
(CAMPOS e LAGE apud OCTAVIANI, 2000).

Uma microturbina a gés sera projetada e construida com a utilizagdo de um
turbocompressor automotivo. O turbocompressor € um equipamento acoplado a motores de
combustdo interna com o0 objetivo de aumentar a sua poténcia devido a introducgéo de ar (ou
uma mistura ar/combustivel) no cilindro do motor com uma massa especifica maior que a do
ambiente. Esse aumento no nimero de moléculas de ar em um mesmo volume permite que mais
combustivel seja aproveitado por combustéo, o que resulta em uma maior poténcia (WATSON
e JANOTA, 1982).



Watson e Janota (1982) destacam que apenas o processo de inje¢ao de ar comprimido nos
cilindros ndo aumenta a eficiéncia, entretanto, o turbocompressor utiliza dos gases de exaustdo
que iriam para atmosfera para acionar uma turbina radial que, por serem acoplados por um eixo,

aciona o compressor radial.

De acordo com Saravanamuttoo et al. (2001), o compressor radial, ou centrifugo, € um
dos tipos mais comuns de compressores, com aplicagdes em motores aeronauticos, turbinas a
gas industriais e turbocompressores automotivos. Seu funcionamento se da por um rotor que
acelera o ar, que tem a sua energia cinética aumentada contra a parede da carcaca, que 0
desacelera aumentando a pressdo estética do ar. Em seguida, o ar comprimido segue para 0s

difusores que, no caso da microturbina, o conduz para a cAmara de combustéo.

Segundo Boyce (2011), as turbinas radiais tém sido utilizadas por muito tempo devido as
suas vantagens como alta taxa de trabalho produzido, comparada as axiais e seu baixo custo de
fabricacdo. Seu principio de funcionamento se assemelha ao compressor centrifugo, ja que ela
recebe os gases de exaustdo em alta velocidade e temperatura da cdmara de combustéo e

converte essa energia em movimento de eixo.

Com o exposto, € possivel perceber a importancia e a complexidade que as turbinas a
gas possuem, e, com isso, a necessidade de se obter dados e informacbes precisas dos
componentes na etapa de desenvolvimento justificada pela busca da reducgéo de custos. Com a
evolucdo dos computadores, as ferramentas computacionais e modelos matematicos para
projetar as turbinas a gas e simular seu comportamento em diferentes condicdes, antes mesmo
de um prototipo construido, tém se mostrado uma alternativa viavel para a engenharia (FAWKE
e SARAVANAMUTTOO, 1971).

Ao citar as ferramentas computacionais, € importante destacar os softwares de CAD
(Computer Aided Design) ou projeto auxiliado por computador, em traducdo literal do inglés,
que utilizam um computador para a criagdo, modificacdo, analise e otimizacdo nos processos
de desenvolvimento (GROOVER e ZIMMERS, 1983) e os softwares de CAE (Computer Aided
Engineering) ou engenharia auxiliada por computador, que correspondem a todas as atividades
de engenharia como analises estruturais, termo e fluidodinamicas realizadas a partir de modelos
computacionais (MEYWERK, 2007).

Um exemplo de software de CAD é o Solidworks® da empresa francesa Dassault

Systemes S.A. que € um software paramétrico usado para o desenvolvimento de sistemas



mecanicos desde a etapa inicial de planejamento e modelagem até o final das etapas de
montagem de todos os componentes (CAPITOL UNIVERSITY, 2021).

Ja na esfera dos softwares de CAE, o0 ANSYS é um programa de simulacédo e anélise
multifisica baseado no método dos elementos finitos (FEM em inglés) que permite a criacao de
um modelo virtual e sua operacdo sob condicOes reais. Destacam-se, entre outros, as
plataformas de andlise estrutural (ANSYS Mechanical) e a de fluidodindmica (CFX)
(MICHIGAN STATE UNIVERSITY, 2021).

Portanto, conforme as informacdes evidenciadas, tem-se 0 seguinte questionamento:

Como a simulagdo computacional pode contribuir no projeto de uma microturbina a gas

usando um turbocompressor?
1.2 Justificativa

De acordo com Boyce (2011), a turbina a gas é uma geradora de poténcia que produz
uma quantidade consideravel de energia para o seu tamanho e peso. Essa caracteristica
contribuiu para que a industria aerondutica liderasse as tecnologias para o desenvolvimento de

motores movidos por uma turbina a gas de alta performance e confiabilidade.

Saravanamuttoo et al. (2001) ressaltam que as etapas do ciclo termodinamico de
compressdo, combustdo e expansdo das turbinas a gas, diferentemente dos motores a pistdo que
ocorrem em um s6 componente, ocorrem em estagios separados, 0 que € uma vantagem desse
sistema. Tal observacéo se justifica pelo fato de que os componentes podem ser projetados,
desenvolvidos e otimizados individualmente, assim como podem ser associados de diversas

maneiras para formar a turbina a gas.

Fawke e Saravanamuttoo (1971) concluem que as simula¢des computacionais fornecem
um resultado preciso comparados aos modelos fisicos podendo ser utilizados para o estudo de

qualquer tipo de turbina a gés.

Sendo assim, a simulagdo computacional de uma microturbina a gas utilizando um
turbocompressor permite o estudo dos componentes e a sua interagdo com o fluido de trabalho
e a investigacdo de um sistema baseado em um turbocompressor automotivo. Este trabalho
passa pelas anélises termodindmicas, fluidodindmicas e estruturais para viabilizar a construgdo
de um turbina. Ademais, os estudos e técnicas desenvolvidas contribuirdo de forma significativa

para trabalhos futuros e desenvolvimento profissional e académico.



1.3 Objetivos geral e especificos
1.3.1 Objetivo geral

Simular computacionalmente uma microturbina a gas construida a partir de um

turbocompressor.
1.3.2 Objetivos especificos

e Realizar uma revisdo bibliogréafica acerca de Microturbina a gés, camara de combustéo,
combustdo, turbocompressor automotivo, simulagdo computacional (Solidworks® e
ANSYS CFX);

e Descrever a metodologia adotada, apontar as variaveis e os indicadores do estudo e
apresentar a instrumentacao de coleta e tabulacdo de dados obtidos;

e Estudar a microturbina no software ANSYS plataforma CFX projetando a mesma no
software Solidworks®;

e Interpretar as respostas dos softwares para o projeto conceitual da microturbina;

e Sugerir trabalhos futuros.
1.4 Estrutura do trabalho

Este trabalho é dividido em cinco capitulos. O primeiro capitulo apresenta a formulacédo
do problema, a justificativa da realizacdo do trabalho e os objetivos gerais e especificos. O
segundo capitulo trata da fundamentacdo tedrica dos conceitos de turbina e microturbina a gas,
camara de combustdo, combustédo, turbocompressor e simulacdo computacional. O terceiro
capitulo detalha a metodologia empregada para a simulacdo computacional dos componentes
do motor. O quarto capitulo expde os resultados obtidos nas simula¢bes. Por fim, o quinto
capitulo apresenta as conclus@es deste trabalho, destacando os parametros necessarios para 0
desenvolvimento e operacdo de uma turbina construida a partir de um turbocompressor

automotivo, e sugestdes para trabalhos futuros.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo trata da fundamentagdo tedrica utilizada para a modelagem e a simulacéo
computacional de uma microturbina a gas a partir de um turbocompressor automotivo. Portanto,
é realizado o estudo abrangendo os conceitos cientificos necessarios para o desenvolvimento
do trabalho.

2.1 Microturbina a gas

As microturbinas operam seguindo 0s mesmos principios das turbinas que seguem o
ciclo Brayton aberto, em que o ar € comprimido no compressor, recebe energia na camara de
combustdo e se expande na turbina, gerando poténcia de eixo. Quando utilizadas na geragéo de
energia elétrica, as microturbinas sdo acopladas a um gerador e sdo dimensionadas de forma
gue a maior parte da energia do fluido na saida da cAmara de combustédo se transforme em
trabalho de eixo para suprir tanto a energia consumida na compressdo quanto a demanda de
geracdo (NASCIMENTO et al., 2013).

Segundo Giampaolo (2006), independentemente do tamanho e divisdo (heavy
industrial, aero-derivative, mini turbines ou microturbines) todas as turbinas a gas sao
maquinas de fluxo e termodinamicamente iguais. Sendo que as aeroderivativas sdo turbinas a
gés normalmente utilizadas em motores aeronauticos e as microturbinas sdo aplicadas em
geracdo de energia distribuida e ciclos combinados de calor e poténcia. A classificacdo das
turbinas a gas quanto a poténcia é mostrada na Tabela 1.

Tabela 1 - Classificacdo das turbinas a gas quanto a poténcia

Tipo Faixa de poténcia
Industriais de grande porte Acima de 1000 kW
Aeroderivativas Acima de 1000 kW
Miniturbinas 500 kW - 1000 kw
Microturbinas 20 kW - 500 kW

Fonte: Adaptado de Giampaolo (2006).

Apesar de serem complexas e com grande tecnologia embarcada, as turbinas a gas se
mostram uma solugdo rentavel ja que a sua eficiéncia na operacdo garante um baixo consumo
de combustivel, além de demandar um menor espaco de instalacdo para produzir a mesma

poténcia quando comparada a outros equipamentos (ROGALSKI, 2015).



Segundo Saravanamuttoo et al. (2001), as turbinas e microturbinas a gas possuem
vantagens sobre 0s motores a pistdo como: auséncia de movimento reciproco e elementos em
friccdo. Essas vantagens contribuem para o balan¢o da maquina térmica e para o baixo consumo
de lubrificante, aumentam a sua confiabilidade, possibilitam maior relacdo poténcia/peso e

favorecem o desenvolvimento de aeronaves mais leves e eficientes.

Conforme Giampaolo (2006), os compressores podem ser axiais, de até dezenove
estagios, ou centrifugos, com um ou dois rotores. Ambos sdo acoplados a turbina e realizam
trabalho para comprimir o ar de entrada e direciona-lo a cdmara de combustdo. O axial é mais
utilizado em geracOes de alta poténcia e em motores turbofan e turbojet ao passo que o
centrifugo é aplicado em geragdes distribuidas de baixa poténcia em microturbinas e em

motores turboprop, ja que o objetivo desse é a poténcia de eixo e ndo 0 empuxo.

A combustdo em uma turbina a gas € um processo continuo realizado a pressdo
constante, em que o combustivel é continuamente injetado no ar para ser misturado e queimado
ao longo do escoamento pela zona de chama. Por sua vez, a chama continua ndo toca as paredes
da camisa da camara de combustdo, sendo estabilizada e modelada pela distribui¢do de ar
admitido, que também refrigera 0 componente. Podem ser utilizadas misturas ar-combustivel
com elevada faixa de variacdo, ja que a proporcao é mantida normal na regido da chama e o
excesso de ar € injetado a jusante da mesma (QUEIROZ e MATIAS, 2013).

Saravanamuttoo et al. (2001) destacam também o fato de que, com exce¢do dos motores
turboprop, as turbinas a gas utilizadas na aviacdo, majoritariamente nos motores turbojet e
turbofan, se diferem das que fornecem poténcia de eixo, ja que a poténcia Gtil é obtida na forma

do empuxo gerado pela exaustdo dos gases de combustdo no bocal de saida da turbina.

2.2 Ciclo Brayton

De acordo com Boyce (2011), o ciclo Brayton ideal é formado por dois processos
isobaricos: combustdo e exaustdo, e dois processos isentrOpicos: compressao e expansao,

conforme mostra a Figura 2.
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Figura 2 - Turbina a gas de ciclo aberto e diagrama T-s de um ciclo Brayton ideal
Fonte: adaptado de Cengel et al. (2006).

Segundo Cengel et al. (2006), os quatro processos devem ser analisados como sendo de
escoamento desenvolvido e, apds definir um volume de controle, o balanco de energia, em

regime permanente, pela primeira lei da termodinamica é:

2 2

vz, —V
o = + g(ZO‘LLt - ZlTl) (1)

q—w = hoy — hin + 2

Sendo: g e w o calor transferido e o trabalho realizado por unidade de massa em kJ/Kkg,
2 2 L.
h..t — hin @ variacdo entre as entalpias de entrada e saida em kJ/kg, % a variacdo de
energia cinética em kJ/kg e g(z,.+ — Zin) @ Variagdo da energia potencial em kJ/kg.

Assim, com as variacdes de energia cinética e potencial na entrada e saida de cada
processo desprezadas, observa-se o seguinte balanco de energia de acordo com a primeira lei
da termodinamica (CENGEL et al., 2006):

q—w=hyy — hin 2)

Sabe-se que o processo de compressdao, quando considerado reversivel e adiabatico,
comprime o ar que entra a pressdo ambiente de acordo com a sua razéo de pressao (rp), COmo
pode ser observado a seguir (CENGEL et al., 2006):

P2 = D1ty (3)

Assim, € possivel determinar a poténcia do compressor e da turbina a partir da primeira
lei da termodinamica (BOYCE, 2011):

W, = 1ig(hy — hy) (4)
Wy = (1 + 11y ) (hs — ha) (5)
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Em que m, e m, sdo, respectivamente, a vazao massica de ar e de combustivel.

Cengel et al. (2006) apresentam que mais da metade da poténcia desenvolvida pela
turbina é utilizada na compressao do ar no compressor e que as eficiéncias isentropicas de cada
componente influenciam para a eficiéncia geral do sistema (n.;) que, segundo Boyce (2011),
pode ser definida da seguinte forma:

W, — W,

Nth O (6)

Cada componente pode ser analisado considerando a variacdo de entalpia e entropia,

propriedades que podem ser, respectivamente, definidas, segundo Cengel et al. (2006), por:

T.
AR(T, T)) = fT ']cp(T)dT @
Tjc, (T
As(Ti,Tj,rp) = f ' Cp; ) — Rin(r,)dT (8)
T
Em que:
p.
= ©)

Portanto, segundo Cengel et al. (2006), as equagdes para 0s processos do ciclo Brayton
ideal sdo mostradas a seguir.

Processo 1-2, compressado isentrépica no compressor:
k-1
L _ (&) ‘ (10)
T, \P
Processo 2-3, adicéo de calor a presséo constante:

Qu = mCy,(T5 — T2) (11)

Processo 3-4, expanséo isentropica na turbina:

k-1

-
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Processo 4-1, rejeicdo de calor (QL) a pressao constante:
QL= mEp(T4 —T1) (13)

Assim sendo, de acordo com a primeira lei, a poténcia liquida (qu) do ciclo é,

considerando o calor especifico constante:

Wll’q =Qn—0,= mCy[(T5 — T3) — (T, — T1)] (14)

2.3 Motores turbojet

As turbinas a gas sdo aplicadas tanto de forma estacionaria como em plantas de geracao
de energia, quanto unidade motora de um veiculo, seja aéreo, marinho ou terrestre. Apesar de
alguns exemplos de utilizacdo de turbinas a gas em motores terrestres e navais, é no ar que elas
se destacaram na forma de motores turbojet, turbofan e turboprop. Os dois primeiros possuem
principio de funcionamento semelhantes, ja que utilizam o empuxo causado pela exaustdo dos
gases de combustdo apds sairem da turbina, diferenciando-se apenas pela parcela de ar que, nos
motores turbofan, passa por fora da turbina a gas e ndo é queimado. Ja os motores turboprop
apresentam uma turbina a gas dimensionada para gerar poténcia de eixo para acionar uma hélice

com praticamente nenhum empuxo na saida da turbina (GIAMPAOLO, 2006).

Os motores turbojet sdo a forma mais simples de aplicacdo de uma turbina a gas como
propulsdo aeronautica, ja que quase nao ha adicao de outros componentes para que esta funcédo
possa ser exercida. Por conseguinte, o seu desenvolvimento tem como objetivo que o trabalho
liquido seja zero, ou seja, que a turbina gere a poténcia suficiente para acionar 0 compressor.
Segundo Saravanamuttoo et al. (2001), a propulséo efetiva das aeronaves é obtida devido a
expansdo dos gases em alta pressdo e temperatura que deixam a turbina através do bocal de

saida (nozzle) criando um jato de alta velocidade, como pode ser observado na Figura 3.
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Figura 3 — Diagrama esquematico da operacdo de um motor turbojet com compressor

centrifugo.
Fonte: Emoscopes (2005).
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O motor turbojet, de acordo com Niccoli (2016), foi o maior desenvolvimento

tecnologico da Segunda Guerra Mundial e permanece, atualmente, como base da aviagdo

moderna. Saravanamuttoo et al. (2001) discorrem sobre o fato de que o desenvolvimento do

conceito do motor turbojet foi realizado paralelamente na Inglaterra, pelo engenheiro Frank

Whittle e na Alemanha pelo engenheiro Hans von Ohain. Apesar da patente do motor britanico

ser de 1930, o primeiro voo s0 viria a ocorrer em 1941 pela aeronave Gloster E.28/39, enquanto

0 motor alemédo, patenteado em 1936, ganhou os céus com o Heinkel He 178 (Figura 4) em 27

de agosto de 1939, no primeiro voo de uma aeronave movida a jato.

BB IR, B e v AR
Figura 4 - Heinkel He 178, primeira aeronave a realizar um voo propulsion
motor a jato

Fonte: Encyclopedia Britannica (2021).
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Saravanamuttoo et al. (2001) ressaltam que as eficiéncias tanto da regido da entrada
quanto da saida do motor influenciam no funcionamento do equipamento por garantirem que
as condicdes de operacdo da turbina a gas sejam proximas das ideias, uma vez que 0s motores
sdo inseridos em diferentes condicGes de temperatura, pressdo, densidade e velocidade do ar

ambiente ao longo das etapas de voo.

Os bocais (nozzle) sdo comumente utilizados em motores a jato, foguetes e espagonaves
e sao um dispositivo relativamente simples com uma entrada e uma saida em que o fluido é
convergido fazendo com que a sua pressdo seja reduzida e a sua velocidade aumentada como
pode ser visto na Figura 5 (HUANG et al., 2004).

1 L
%1 . L V2
P1 [ :, P2

Figura 5 - Representacdo do funcionamento do bocal
Fonte: Pesquisa direta (2021).

Conforme Huang et al. (2004), a eficiéncia isentrdpica do bocal de saida (nozzle) pode
ser obtida pela relacdo entre a energia cinética real e a energia cinética do processo isentropico.
Ademais, como ndo hé interacdo de trabalho nem transferéncia de calor e a variacdo de energia
potencial do fluido é desprezivel, o balanco de energia é apresentado pela primeira lei da

termodinamica da seguinte forma:

2
v Tr
My = —o (15)
UZS
2 .2
(m—ho+92339=0 (16)

Em que ny é a eficiéncia isentropica do bocal, (h, — h;) é a variacdo de entalpia e

(vi—vi)

> é a variacgdo de energia cinética.
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2.4 Compressores centrifugos

Os compressores centrifugos sdo amplamente utilizados devido a alta confiabilidade de
seu funcionamento e alta tolerancia a flutuacdes do processo quando comparados com outros
tipos de compressores, sendo que, em geral, esses compressores sdo dimensionados visando
mais uma maior razdo de pressao por estagio, podendo chegar a 3,5:1, do que uma alta vazéao
massica, diferentemente dos compressores axiais (BOYCE, 2011).

Boyce (2011) descreve o principio de funcionamento dos compressores centrifugos em
que, na maior parte dos casos, o fluido € forcado através do rotor pelas pas, aumentando a sua
velocidade. Em seguida essa velocidade é convertida em pressdo, sendo uma parte no proprio

rotor e a outra no difusor estacionario, como visto na Figura 6.

Difusor \ (———‘P Saida

<ﬁ< .
L

Figura 6 - Pressdo e velocidade através de uma compressor centrifugo
Fonte: Adaptado de Boyce (2011).

Na Figura 6 observa-se a se¢cdo meridional de um compressor centrifugo e, a direita, um

gréfico que representa a pressao e a velocidade ao longo do equipamento.



15

2.5 Combustdo em turbinas a géas

A energia na forma de calor é transferida para o fluido de trabalho no ciclo Brayton
aberto pela cdmara de combustdo, onde ocorre a injecdo e queima constante de um combustivel
que tem a sua energia quimica transformada e transferida para o fluido de trabalho que, apds o
combustor, aciona a turbina (BOYCE, 2011).

O processo de combustdo, segundo Leal (2017), se caracteriza por uma reacao
exotérmica muito rapida entre o combustivel, composto geralmente de carbono, hidrogénio e
enxofre, e 0 oxidante. Utilizado para descrever a reacao ideal de combustdo, o termo combustéo
completa caracteriza o processo em que todo o carbono é oxidado para dioxido de carbono
(CO»), todo hidrogénio para 4gua (H20) e todo enxofre para dioxido de enxofre (SO2).

De acordo com Lefebvre e Ballal (2010), a camara de combustdo de uma turbina a gas

deve satisfazer varios requisitos, sendo os principais:

Alta eficiéncia de combustéo;
Ignicéo confiavel e suave;
Amplos limites de estabilidade;

Baixa perda de presséo;

o~ w0 e

Temperatura de saida compativel de forma a maximizar a vida das pés da turbina

e do estator;

6. Baixa emissdo de gases condensaveis/material particulado e gases poluentes;

7. Auséncia de flutuacdes de pressdo e qualquer outra manifestacdo de
instabilidade;

8. Tamanho e geometria compativeis com o inv6lucro do motor;

9. Minimizar os custos e facilitar a fabricacéo;

10. Manutenabilidade;

11. Durabilidade;

12. Capacidade de operar com combustiveis a base de petroleo, sintéticos e

biocombustiveis.

Lefebvre e Ballal (2010) ainda ressaltam que, para 0s motores aeronauticos, o tamanho
e 0 peso sdo consideragdes importantes, enquanto para turbinas industriais, fatores como longa
vida Util e operacdo com varios combustiveis sdo mais significativos, mas que aspectos como

baixo consumo sdo desejados em ambas as operacoes.
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De acordo com Queiroz e Matias (2003), a camara de combustdo pode ser tubular, tubo
anular ou anular. Embora de desenvolvimento mais complexo quando comparado com o
tubular, o combustor anular € mais empregado na inddstria aeronautica devido a sua
compacidade e maior eficiéncia na refrigeracdo da camara. Por outro lado, os combustores
tubulares, mais empregados em aplicagdes industriais, apresentam uma maior simplicidade de

projeto e manutencdo, além de maior vida util.
2.5.1 Configuracdes das camaras de combustao

Antes de apresentar as configuracdes é importante destacar, assim como Lefebvre e
Ballal (2010) destacam, que a forma mais simples de um combustor seria um tubo reto com um
injetor de combustivel. Entretanto, essa forma se mostra impraticavel devido a perda de pressdo
e a necessidade da reducdo na velocidade e certa recirculacdo para que tanto a chama se
mantenha ancorada quanto as paredes da cAmara se mantenham refrigeradas. Sendo assim, 0s
principais componentes de uma cdmara de combustdo sdo: o air casing ou involucro, o diffuser

ou difusor, o liner e o injetor de combustivel, conforme mostra a Figura 7.
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refrigeragdo  \ - refrigeragéo Involucro
A
\‘. / .
_ \' Anel externo T
Injetor de T \ = '
combustivel
P Orificios de / Bocal de ‘
[_,__f-' - diluigdo descarga
I
. Zona | Zona de P
Difusor ) intermediéria | diluigéo Bocal
— Parede do linner | da
— : arede do I turbina
I

-

Anel interno

Orificios primarios

Figura 7 - Simplificacdo de uma cAmara de combustéo e seus componentes
Fonte: adaptado de Lefebvre e Ballal (2010).
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A configuracéo do tipo tubular, de acordo com Lefebvre e Ballal (2010), é composta de
liners cilindricos montados concentricamente dentro de casings cilindricos individuais. Sendo
que essa configuracdo apresenta vantagens na aplicacao industrial pela facilidade de acesso aos
componentes e até mesmo na sua substituicdo de forma separada dos combustores no caso de
manutencdo. Apesar de ter maior integridade estrutural, sua aplicagdo na industria aerondutica
se torna inviavel por causa da maior dimensdo e peso quando comparada com as outras

configuracdes.

Ja a configuracdo do tipo tubo anular ganhou destaque a medida que as taxas de
compressdo dos motores comecaram a subir, sendo que nessa configuragdo um conjunto de
liners tubulares séo arranjados dentro de um Unico casing anular na tentativa de combinar a

resisténcia do tipo tubular com a compacidade do tipo anular.

Por fim, Lefebvre e Ballal (2010) falam que a configuracdo do combustor anular
consiste em um liner anular montado concentricamente com um casing também anular, de
acordo com a Figura 8. Os autores ressaltam que essa configuracdo é considerada a mais ideal
aerodinamicamente, ja que o fluxo se desenvolve de forma mais uniforme quando comparado

com 0s outros tipos, fazendo com que as perdas de pressdo sejam menores.

— Invélucro _ Pe}lhetas
externo direcionadoras
f = da entrada da

turbina

da saida do compressor

Involucro
interno

Coletor de e Flange de

Flange de A \ 1
acoplamento ao combustivel Orificios de acoplamento
invélucr S ao involucro
involucro do diluicdo .
da turbina

compressor

Figura 8 - Configuracdo anular de uma cdmara de combustéo
Fonte: adaptado de Rolls Royce apud Lefebvre e Ballal (2010).
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Na Figura 8 se destacam, além dos componentes principais supracitados como tais o
liner e o involucro (casing), os coletores e injetores de combustivel, os orificios de diluicdo do
ar de refrigeracdo, os flanges de acoplamento nas estruturas do compressor e da turbina e as

palhetas direcionadoras do fluxo do ar na saida do compressor e dos gases na entrada da turbina.
2.5.2 Zonas de combust&o

A combustdo em turbinas a gas se diferencia da que ocorre nos motores de combustéo
interna por ser realizada de forma continua ao longo da cdmara que pode ser distribuida em trés

zonas principais: zona primaria, intermediaria e de diluicéo.

A zona priméria tem como funcdo principal a ancoragem da chama para garantir o
tempo, a temperatura e a turbuléncia suficientes para que ocorra a combustdo completa da
mistura ar-combustivel. A forma mais comum de garantir essa ancoragem € pela formacéo de
fluxos toroidais reversos ao escoamento principal, que circula uma por¢éo dos gases quentes da
combustdo para garantir a igni¢do continua do combustivel admitido (LEFEBVRE e BALLAL,
2010).

Os autores salientam que a importancia do dimensionamento da zona intermediaria de
combustdo se da para garantir que o restante da mistura, que apresenta alta temperatura e baixa
concentracdo de combustivel, seja queimada e que pequenas adi¢des do ar que passa por fora
do liner sejam realizadas a fim de se reduzir a temperatura para inibir a formacdo de mondxido

de carbono (CO) e hidrocarbonetos ndo queimados.

Por fim, Lefebvre e Ballal (2010) apontam que o papel da zona de diluicdo é admitir o
restante do ar de arrefecimento que circunda as paredes do liner para reduzir a temperatura dos
gases provenientes da combustdo para que a temperatura ideal ao funcionamento e a vida Util

das pés das turbinas seja atingida.

2.5.3 Analise energética da camara de combustéo

Para que seja realizada a andlise energética da camara de combustdo € importante
discorrer sobre a composicdo do combustivel que, para este trabalho, é o gas liquefeito de
petréleo ou GLP.

O GLP ¢é amistura formada por moléculas de hidrocarbonetos, em sua maioria isobutano

(C4H10), n-butano (CsH1o), buteno (CsHs), propano (CszHg) e propeno (CsHs), que, embora
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gasosos nas condi¢cdes normais de temperatura e pressdo, podem ser liquefeitos por
resfriamento e/ou compressdo. Destaca-se que a queima do GLP, quando comparada a outros
combustiveis mais pesados, € mais limpa e possui menor nivel de emissdo de particulados,
oxidos de enxofre (SOx) e 0xidos de nitrogénio (NOx), além de produzir baixo nivel de emissdes
de CO:> devido a sua alta proporg¢éo hidrogénio/carbono (PETROBRAS, 2019).

A anélise da cAmara de combustéo é realizada considerando os escoamentos ao longo

do combustor como representado na Figura 9.

Figura 9 - Representacdo do processo de combustéo
Fonte: adaptado de Lefebvre e Ballal (2010).

A Figura 9 mostra que 1., € a vazdo massica de ar (kg/s); m.,mp € a Vazdo massica de
combustivel (kg/s); m., € a vazdo massica de ar estequiométrico (kg/s); m, € a vazdo massica
dos gases de combustdo estequiométricos (kg/s); m.,. é a vazdo massica do ar excedente de

resfriamento (kg/s); m, € a vazdo massica dos gases de combustdo que vao para turbina (kg/s).

A composic¢do quimica media do GLP, de acordo com Santos (2021), pode ser vista na
Tabela 2.
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Tabela 2 - Composicdo do GLP

Componente Formula quimica Fracdo volumétrica
Butenos CaHs 31,76%
Propeno CsHs 30,47%
Butanos CaH1o 23,33%
Propano CsHs 14,34%

Etano C2Hs 0,30%
Pentano CsH12 0,07%

Fonte: adaptado de Dos Santos (2021).

Para os calculos, 0s componentes etano e pentano sao desprezados ja que representam
menos do que 0,40% da composicdo total do GLP. Assim, a equacdo da combustdo

estequiométrica, conforme van Wylen (1995), é escrita da forma:

A(C,Hg) + B(C3Hg) + C(C4Hyo) + D(C3Hg) + a(0, + 3,76N,)

7)
- x(C03) + y(H;0) + z(N,)
Para a combustéo estequiometrica a razdo ar-combustivel (RAC) é definida por:
m a(0, + 3,76N.
RAC = ar ( 2 2) (18)

Meomp  A(C4Hg) + B(C3Hg) + C(C4Hyo) + D(C3Hg)

Em que: m,,- € a massa de ar e m,,,,;, @ massa de combustivel.

Leal (2017) apresenta que a energia da combustdo pode ser obtida avaliando a variagédo
da entalpia do reagente e do produto que, para um processo em que nao ha troca térmica com o
meio, observa-se a seguinte relagcdo entre a variagao da entalpia de combustéo, H e as entalpias

do reagente e do produto, H; e Hp respectivamente:

AHC=HR_HP (19)

A autora ainda destaca o conceito da temperatura de chama adiabatica como sendo a
maior temperatura obtida no processo de combustdo. Essa defini¢cdo pode ser correlacionada
com a variacédo da entalpia de combustédo, desde que o calor especifico a pressao constante, Cp,
seja definindo. Assim, é possivel observar que, como o GLP se trata de uma mistura de gases,
os calores especificos de cada um dos produtos (Cpi) devem ser ponderados com 0s

correspondentes numeros de moles (ni) da seguinte forma:
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Ty
AH, = f ZniCpidT (20)
T; i

Os valores das entalpias de combustao, também chamados de Poder Calorifico Inferior
(PCI), considerando a agua do produto na forma de vapor, dos principais elementos que

compdem o GLP podem ser observados na Tabela 3.

Tabela 3 - Entalpias de combusto para componentes do GLP

Substéncia PCI [kJ/mol] PCI [kJ/kg]
CsHs 2539,06 45,28
CsHe 1926,43 45,78
CaH1o 2658,45 45,74
CsHs 2044,00 45,99

Fonte: adaptado de Perry e Clinton apud Leal (2017).

2.6 Turbocompressor automotivo

O desempenho de um motor de combustdo interna estd fortemente associado a
quantidade de ar admitido e retido no interior dos cilindros, ja que quanto maior a quantidade
de ar admitido, maior é a quantidade de combustivel que pode ser adicionada para o processo
de combustdo (BRUNETTI, 2018).

Brunetti (2018) apresenta que, diferentemente do processo de um motor naturalmente
aspirado, que utiliza da diferenca entre a pressdo atmosférica e a pressdo interna do cilindro
para fazer a admissdo, os motores com turbocompressor admitem o ar a pressao maior que a
atmosférica. O aumento da pressao é obtido por esse dispositivo que utiliza a energia residual
dos gases de exaustdo para acionar uma turbina acoplada a um compressor que, por sua vez,

transfere o trabalho ao ar e o direciona a cAmara de combustao reiniciando o ciclo.

A Figura 10 mostra o esquema de funcionamento de um turbocompressor automotivo.
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Figura 10 - Esquema de funcionamento de um turbocompressor
automotivo
Fonte: adaptado de Brunetti (2018).

Portanto, o processo realizado pelo turbocompressor utiliza a energia disponivel dos
gases de exaustdo, que normalmente seria dissipada no ambiente, para acionar o compressor
sem que haja um acionamento diretamente acoplado ao motor de combust&o interna (WATSON
e JANOTA, 1982).

Segundo Tetsui (2002), varios estudos vém sendo destinados a esse componente e Sao
justificados pela tentativa da industria automotiva em atender as crescentes regulamentacfes
ambientais, visto que a utilizacdo do turbocompressor em motores de combustdo interna
contribui para a eficiéncia geral do ciclo, o que leva a diminui¢do do uso de combustivel e,

consequentemente, de emissdo de poluentes.

Tetsui (2002) ressalta ainda que uma forma de aumentar a eficiéncia dos
turbocompressores € o0 desenvolvimento e aplicacdo de materiais mais leves nas partes rotativas,

que incluem o compressor, a turbina e o eixo de acoplamento.
2.7 Simulagdo computacional

Os métodos de simulagdo computacional sdo apresentados como os sistemas de desenho
assistido por computador (CAD) e os sistemas de analise pelo método dos elementos finitos
(FEM/FEA).
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2.7.1 Desenho e modelagem

O desenho assistido por computador (CAD, em inglés Computer Aided
Design/Drafting) teve seu desenvolvimento iniciado a medida que os computadores também
foram se desenvolvendo por volta dos anos 1950 e 1960. Sendo os resultados, no inicio, apenas
representacfes graficas monocromaticas simplificadas com posterior evolugdo para
representacdes em trés dimensdes, o que facilitou de forma significativa a interpretacdo de
objetos (RODRIGUES et al., 2015).

Rodrigues et al. (2015) ainda ressaltam que os sistemas CAD podem ser empregados
em diversas areas tais como arquitetura, civil, mecanica, elétrica e até medicina, sendo que para
cada existem modelos e softwares diferentes. Entretanto, a maior parte dos programas podem
ser classificados em: Pequeno Porte (Low-end), Médio Porte (Middle-end) e Grande Porte
(High-end).

Os sistemas Low-end foram os primeiros a ser desenvolvidos e, apesar de utilizarem
geometrias simples tais como retas, curvas e circulos, possuem a vantagem de serem mais
baratos, de facil acesso e exigirem menos capacidade computacional que os demais. Com esses

sistemas € possivel criar vistas de uma peca tal qual uma prancheta virtual.

Ja os sistemas Middle-end, segundo Rodrigues et al. (2015), possuem a capacidade de
representacdo de uma peca em trés dimensbes de forma realistica e ndo por perspectivas.
Ademais, possuem a possibilidade de informar caracteristicas mecénicas tais como o centro de
gravidade e volume. Muitos desses sistemas sdo chamados de paramétricos por permitirem que
todas as dimensdes de um produto sejam relacionadas entre si. Assim, é possivel criar relacdes
matematicas entre essas o que facilita a alteracdo e o desenvolvimento de uma familia de pecas,
tais como chave-parafuso e matriz-produto, ja que qualquer alteragdo em uma dimensédo ou
forma acarreta a alteracdo automatica das dimensdes relacionadas, como pode ser visto na

Figura 11.

Além do mais, em alguns sistemas € possivel atribuir associa¢des entre as entidades tais
como perpendicularidade, paralelismo, tangéncia, simetria, coincidéncia, entre outros, como é
0 caso do Solidworks®. Nesses sistemas também é possivel realizar desenhos em duas
dimens6es, modelamento em trés dimens@es, de formas complexas, e em chapas, projeto de
ferramental e montagens (RODRIGUES et al., 2015).
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Figura 11 - Exemplificagdo da relagdo paramétrica entre o sélido e a cavidade da matriz
Fonte: adaptado de Rodrigues et al. (2015).

Por fim, os sistemas High-end sdo softwares robustos capazes ndo sé de modelar de
forma parametrizada geometrias complexas, mas também projetos de tubulacdes, chapas,
moldes, elementos de méquina, processos de usinagem e conformacdo, entre outros. Muitas
vezes essas aplicagdes sdo desenvolvidas em modulos que integram os sistemas. Uma das
aplicacdes desses sistemas é a manufatura assistida por computador (CAM em inglés Computer
Aided Manufacture), que permite a programacdo em CNC para usinagem, eletroerosédo e

manufatura aditiva.

A funcdo de montagem assistida por computador (CAA em inglés Computer Aided
Assembly) é destacada por Rodrigues et al. (2015) pela possibilidade de se montar e avaliar
cada componente ou estrutura de um conjunto quanto a interferéncia, engrenamento, posicao
de seguranca, movimentagdo, pontos de contato, tolerancias e acoplamentos. Um dos métodos
adotados na area de projetos é o digital twin, ou gémeo digital, que permite que qualquer
alteracdo do projeto possa ser testada primeiro de forma computacional a fim de minimizar
custos, perdas e riscos.

Os métodos de analise por elementos finitos FEA (do inglés Finite Element Analysis) e

FEM (do inglés Finite Element Method) sdo ferramentas computacionais para solucéo
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aproximada de vérias funcdes continuas de problemas fisicos com dominios complexos com
diversas condigbes de contorno. E importante ressaltar que o FEA tem se tornado um passo
essencial no projeto e modelagem dos fendmenos fisicos em varias areas da engenharia
(MADENCI e GUVEN, 2015).

Bem como o FEM é amplamente utilizado para a resolugdo de forma numérica de
problemas estruturais, de escoamento de fluidos e multifisicos pelo fato de que cientistas e
engenheiros podem modelar e resolver matematicamente problemas complexos para ter clareza

e prever o comportamento real de determinado fenémeno (BATHE, 2008).

A base do FEA consiste na decomposi¢do de um dominio em uma malha de nimero
finito de subdominios (elementos) para qual a aproximacao sistematica da solucéo é construida.
Para Madenci e Guvem (2015), os principais passos para a analise utilizando FEM s&o: (i)
discretizacdo do dominio em um ndmero finito de elementos (malha); (ii) selecdo das funcdes
de interpolacdo; (iii) construcdo da matriz para cada elemento e a construgdo da matriz global;

(iv) imposicao das condic¢des de contorno; e (V) solucdo das equacoes.

Os elementos finitos sdo conectados por pontos nodais localizados nas suas
extremidades, sendo utilizados para representar o volume do sistema. Bathe (2008) salienta que
os elementos finitos ndo devem se sobrepor geometricamente, mas sim na forma de malha para
completarem o volume do sélido ou fluido. Como exemplifica Tekkaya (2019) na Figura 12,
um dominio genérico Q com as suas condi¢Oes de apoio e carregamento pode ser modelado em
uma malha de elementos (subdominios) Qq4, em que as condi¢des iniciais de contorno estdo
aplicadas nos nds mais representativos e o calculo ¢ realizado em cada elemento Q« para que a

solugéo aproximada do problema possa ser obtida.

No3

Figura 12 - a. dominio genérico Q; b. malha Qg; c. elemento Q«
Fonte: adaptado de Tekkaya (2019).
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Logo, um sistema fisico continuo pode ser, conforme Madenci e Guven (2015),
modelado matematicamente e as equacdes globais do sistema apresentadas na forma de notagao

matricial:

K-u=F (21)

Em que K é a matriz de rigidez do sistema, u é o vetor das varidveis desconhecidas
(deslocamento, pressdo, temperatura, entre outros) e £ o vetor da carga aplicada. Em alguns
casos A'pode ser dependente de uze Fpode ser dependente do tempo sendo que passariam a ser

representados por K(u) e F(t) respectivamente.

Bathe (2007) salienta que o primeiro requisito para qualquer analise é a selecdo de um
modelo matematico apropriado que represente de forma satisfatéria o fenémeno fisico em
questdo. Por exemplo, na andlise dos sélidos, um modelo eficiente é o baseado no deslocamento
dos n6s em que o sistema continuo € modelado tal qual um conjunto de molas enquanto que
para a fluidodindmica a modelagem interpola varidveis como velocidade e pressdo em um

sistema baseado nas condic¢des de escoamento.

2.7.2 Simulacao fluidodinamica (ANSYS CFX)

O conjunto de equagdes que descrevem o comportamento de um fluido séo conhecidas
como as equacdes de Navier-Stokes, que sdo equacOes diferenciais parciais derivadas que

podem ser discretizadas para uma solucdo numérica de um problema continuo (ANSYS, 2016).

_o%p (22)

Vou=
U=t

d
p (6_1; + (v- V)v) = —VP + uV?v 23)

Em que p é a massa especifica do fluido, v é a velocidade, t é o tempo, P é a presséo e
, . . . . v , . .
u € a viscosidade. Com isso, pode-se avaliar que a—: ¢ a variacdo da velocidade no tempo, (v -

V)u representa a velocidade e a direcdo do escoamento, VP é o gradiente de pressdes internas
e uV?v as forcas internas associadas a viscosidade. Segundo White (2018), apesar das equacdes
de Navier-Stokes terem um ntmero limitado de solucGes analiticas conhecidas, é possivel obter

resultados aproximados em anélises CFD.
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Outro destaque, no caso da andlise de escoamento de um fluido compressivel, é a
verificagcdo do nimero de Mach, que, segundo White (2018), é o pardmetro mais importante de
ser verificado. Ao contrario dos escoamentos incompressiveis, que exigiriam pressdes na ordem
de 1000 atm para que a velocidade do escoamento superasse a do som no fluido, o escoamento
de gases, em uma razdo de pressdo de 2:1, ja podem apresentar um escoamento supersonico. O
numero adimensional de Mach pode ser visto na Equagéo (22), em que o termo V é a velocidade

do fluido e o0 termo a é a velocidade do som no fluido, ambos em m/s.

Ma = g (22)

Mesmo que com diferentes métodos para uma solu¢cdo em fluidodindmica
computacional (CFD em inglés Computational Fluid Dynamics), o Ansys CFX é baseado na
técnica do volume finito. Nessa técnica, a regido de interesse € dividida em sub-regides
menores, chamados de volumes de controle. Assim, as equacfes sdo discretizadas e
solucionadas de forma iterativa para cada volume de controle, tendo como resultado uma
aproximacdo de cada variavel nos pontos especificos ao longo do dominio. Com isso, é possivel
obter uma representacdo do comportamento do escoamento (ANSY'S, 2016).

2.8 Considerac0es finais do capitulo

Neste capitulo sdo apresentadas as informagdes da base tedrica, inclusive o
equacionamento necessario, acerca das turbinas a gas do ciclo termodindmico Brayton, dos
motores turbojet, do processo de combustdo em turbinas a gas, do turbocompressor automotivo
e da simulacdo computacional. Tais conceitos sdo utilizados para o desenvolvimento do quarto

capitulo, resultados e discuss@es, deste trabalho.
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3 METODOLOGIA

Este capitulo exprime a metodologia utilizada na pesquisa, de forma que séo
caracterizadas a natureza e classificacdo da pesquisa, bem como os materiais e métodos
aplicados. Posteriormente, enuncia-se as variaveis e indicadores adotados para a execucao das
analises e célculos, os instrumentos de coleta de dados e, por fim, o procedimento para a

tabulacéo.
3.1 Tipo de pesquisa

Uma pesquisa pode ser classificada como qualitativa quando se baseia na interpretacéo,
em gue um conjunto de técnicas sdo adotadas para construir uma realidade e ela ocupa um lugar
central na teoria (MINAYO, 2003). Por outro lado, 0 método quantitativo é baseado na coleta
e analise de dados, assim como na utilizacdo de ferramentas estatisticas para o tratamento das
informacdes obtidas (LAKATOS e MARCONI, 2006).

E importante ressaltar que, a pesquisa qualitativa explora as caracteristicas e cenarios
que ndo podem ser prontamente analisados numericamente, sendo que os dados sdo coletados
pela observacao, descricao e gravacdo. Ja a pesquisa quantitativa é todo o tipo de informacéo
que pode ser traduzida em numeros utilizando métodos estatisticos, isto €, seus dados sdo

obtidos de acordo com uma pesquisa de campo ou bibliogréfica (SILVA, 2004).

No que tange o objetivo da pesquisa, classifica-se como do tipo exploratéria, ja que
possui a finalidade de esclarecer, desenvolver e modificar ideias e conceitos, levando em
consideracdo o levantamento bibliografico, documental, entrevistas e estudos de caso, assim
como proporcionar tanto uma visao geral e aproximada acerca de determinado fato como
hipo6teses pesquisaveis para estudos posteriores (GIL, 1999). Ademais, a pesquisa descritiva é
apontada como uma observacdo e analise descritiva das caracteristicas de determinado
fendmeno ao estabelecer relagdes entre varidveis por meio de coleta de dados. Por fim, Gil
(1999), caracteriza a pesquisa explicativa por identificar os fatores que contribuem ou
determinam a ocorréncia dos fendmenos, de modo a aprofundar o conhecimento da realidade,

ja que explica a razdo e o motivo desses.

No que se refere aos procedimentos técnicos, a pesquisa bibliogréafica baseia-se na
consulta em livros e obras académicas, tanto impressas quanto obtidas via internet, assim como
por meio de dados que sdo obtidos via estudos de caso e experimentos. A0 passo que a pesquisa

experimental se aproxima mais das ciéncias naturais tendo em vista que permite a manipulagéo
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de variaveis controladas adequadamente com o objetivo de se observar, examinar e interpretar
as alteracOes e reacOes ocorridas em seu objeto de estudo. Tal abordagem faz com que a
pesquisa experimental contribua com uma maior parcela dos avancos cientificos quando

comparada com a pesquisa bibliografica.

Além disso, a pesquisa-acdo € realizada e concebida a partir de bases empiricas em
estreita associacdo com uma acdo ou resolucdo de um problema no qual os pesquisadores e
participantes estdo envolvidos de modos cooperativo ou participativo. Tal qual, segundo
Fonseca (2002), a pesquisa documental é descrita como elaborada por meio de diversas fontes
sem tratamento analitico e a pesquisa participante como a que o pesquisador se envolve e se

identifica com o grupo pesquisado.

Por fim, conforme Yin (2001), o estudo de caso envolve um estudo minucioso e
exaustivo de um ou mais objetos de maneira a permitir seu amplo e detalhado conhecimento,
com a ldgica do planejamento, da coleta e andlise de dados. Sendo que, de acordo com Gil
(1999), os exemplos mais caracteristicos desse tipo de pesquisa sdo os de investigaces sobre

ideologias e os de anélise das diversas posi¢des acerca de um problema.

Portanto, este trabalho consiste, baseado nas informacdes apresentadas neste capitulo,
em uma abordagem de pesquisa quantitativa, ja que utiliza de dados numéricos, célculos e
processo de andlise estatistico, sem considerar resultados obtidos por observacdes e
interpretacdes. No que tange o0 objetivo, este estudo caracteriza-se como uma pesquisa
descritiva, visto que se observa e analisa o principio de funcionamento de uma microturbina a
gas, construida a partir de um turbocompressor automotivo, com o intuito de descrever, registrar
e comparar os resultados obtidos de eficiéncia, além de testificar o emprego da simulagdo
computacional no projeto e construcdo desse equipamento. No mais, 0 presente trabalho ainda
engloba o conceito de pesquisa de carater bibliografico, posto que é fundamentado em uma
variedade de livros, teses, dissertacOes, artigos e materiais da internet, com o objetivo de

enriquecimento tedrico para a sua realizacdo.
3.2 Materiais e métodos

Este trabalho é fundamentado de acordo com um estudo bibliografico sobre a
microturbina a gas, seus componentes e funcionamento, sobre 0s motores aeronauticos a jato,
bem como sobre as ferramentas e softwares que contribuem para o desenvolvimento do estudo,

como pode ser observado no fluxograma da Figura 13.
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Figura 13 - Fluxograma das etapas de desenvolvimento do presente trabalho
Fonte: Pesquisa direta (2021).
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A etapa da revisdo bibliogréfica constitui na pesquisa sobre os elementos abordados
neste trabalho, ja que ele também se caracteriza como sendo de caréater bibliografico. O capitulo
da revisdo fundamenta o trabalho, visto que contém a base tedrica, ou seja, toda a informacao
necessaria sobre turbinas a gas, combustdo em turbinas a géas, turbocompressores e simulacéo
computacional. Ademais, destaca-se que a informacgdo nele contida esté referenciada com a

literatura acerca do tema, o que valida esse procedimento técnico.

Em seguida, é realizada, de forma concomitante, a definicdo dos parametros do
equipamento e dos programas que sao utilizados como ferramentas de obtencao de dados. Como
principais parametros definidos, destaca-se o tipo de camara de combustéo, anular, e 0
combustivel, GLP. E importante ressaltar que o tipo do compressor e da turbina nio s&o
discutidos, ja que eles sdo obtidos a partir de um turbocompressor automotivo, que possui
ambos 0s componentes do tipo radial. Para a definicdo dos softwares para o estudo, sdo
observadas as necessidades do trabalho, ja que este consiste em uma modelagem
computacional. Para tal, o Solidworks® e 0 ANSYS CFX s&o estabelecidos para a criagdo do

modelo 3D em CAD e para a simulacédo fluidodinamica, respectivamente.

Isto posto, a etapa do CAD ¢é responsavel por criar um modelo digital de um
turbocompressor automotivo, considerando as dimensdes, geometrias e montagem dos
componentes fisicos, além de fazer uma simplificacdo aproximada para a anéalise
computacional. Paralelamente, define-se 0s requisitos de operacdo da turbina a gas, ja que tais

valores serdo considerados nas etapas de simulacdo numérica.

Posteriormente, ¢é realizada a analise fluidodinamica, que permite a verificacdo do
comportamento dos fluidos, no caso o ar e os gases de combustéo, envolvidos no processo. Por
fim, os resultados séo coletados, tabulados e discutidos com a seguinte concluséo deste trabalho.

3.3 Variaveis e indicadores

Variaveis séo definidas, de acordo com Gil (1999), como sendo quaisquer ocorréncias
que podem ser classificadas em duas ou mais categorias, ou seja, podem ser consideradas como:
uma medida ou classificacdo, uma quantidade que varia, um conceito operacional que contém
valores, propriedade, aspectos ou fatores que sdo identificados em um objeto de estudo e

passiveis de verificacdo. A Tabela 4 apresenta as variaveis e indicadores deste trabalho.



Tabela 4 — Variaveis e indicadores deste estudo
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Variaveis

Indicadores

Condic6es ambientais

Altitude local
Temperatura ambiente
Pressdo atmosférica

Umidade relativa do ar

Compressor

Razéo de pressao

Perda de presséo na entrada
Trabalho requerido
Eficiéncia isentropica
Vazéo massica

Geometria e dimensdes

Turbina

Temperatura de saida
Pressdo de saida
Trabalho realizado
Eficiéncia isentropica

Angulo do bocal de saida (Nozzle)

Modelagem computacional

Modelo em CAD
Volume do dominio
Malha do dominio

Condicgbes de contorno

Fonte: Pesquisa direta (2021).

3.4 Instrumentos de coleta de dados

Conforme supracitado, esta pesquisa é de natureza bibliografica, quantitativa e

descritiva, logo todos os dados necessarios para o estudo séo obtidos por meio de uma pesquisa

bibliografica, com a consulta de livros, teses, dissertacdes, artigos e catalogos. Outro ponto, no

que diz respeito ao processo, 0s dados sdo obtidos pelas simulagbes numericas de

fluidodinamica.
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3.5 Tabulacéo de dados

Levando em conta os dados obtidos, os padrdes do sistema sdo propostos com posterior
modelamento em CAD no software Solidworks® e, em seguida, sio realizadas as simulacdes
numericas de fluidodindmica no software ANSYS CFX. Ademais, os softwares Microsoft
Word e Excel sdo utilizados para o relato do estudo e para a discussdo dos resultados obtidos,

bem como o desenvolvimento de tabelas, graficos e célculos analiticos.
3.6 Consideracdes finais do capitulo

Neste capitulo é possivel classificar o tipo, o0 objetivo e 0s procedimentos técnicos da
pesquisa deste trabalho de acordo com a referida bibliografia. Em seguida, determina-se 0s
materiais e métodos utilizados para o desenvolvimento deste estudo, que sdo resumidos no
fluxograma da Figura 13, assim como as variaveis e os indicadores do processo, apresentados
na Tabela 4. Ademais, observa-se 0s recursos utilizados para a obtencao dos dados, tal como a
sua tabulacdo. Todos os procedimentos e materiais sdo usados para a compreensdo do capitulo

de resultados e discussao.
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4 RESULTADOS

Este capitulo apresenta os dados de entrada do problema proposto de forma detalhada,
com enfoque nos critérios para o desenvolvimento da turbina por meio do dimensionamento
individual de dois dos seus principais componentes, sendo eles: o compressor centrifugo e a
turbina radial. Posteriormente, sdo detalhadas a modelagem em CAD do sistema
turbocompressor a partir do componente fisico, a construcdo da malha no dominio e as

condicdes de contorno das respectivas analises fluidodinamicas.
4.1 Levantamento dos dados de entrada

Para o dimensionamento da microturbina, um turbocompressor automotivo da marca
Master Power e modelo R474 (Figura 14), cujos parametros podem ser observados na Tabela

5, é definido para a adaptacdo do seu compressor centrifugo e da turbina radial neste projeto.

Figura 14 - Conjunto turbocompressor Master Power R474
Fonte: Pesquisa Direta.

Além dos dados geométricos apresentados na Tabela 5, que sdo utilizados tanto na
modelagem em CAD no software Solidworks® quanto na analise computacional no ANSYS,
considera-se a temperatura e pressao média da cidade de Ouro Preto — MG, sendo 291,55 K e

89,6 kPa, respectivamente.



Tabela 5 - Pardmetros geométricos de: (a) Compressor e (b) Turbina
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(a) Compressor
Tipo
Material
Diametro entrada [mm]
Diametro saida [mm]
N° de aletas principais
N° de aletas intermediérias
Backsweep angle

Rake angle

Centrifugo
Aluminio
47,00
60,00
7
7
40°

(b) Turbina
Tipo
Material
Diametro entrada [mm]
Diametro saida [mm]
Razéo de entrada e saida do Shroud
Razdo de entrada e saida do Hub

Espessura da aleta na saida [mm)]

Radial
Aco
61,50
49,50
0,8
0,2
2,00

60°

Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Este trabalho utiliza rotores comerciais encontrados em um turbocompressor

automotivo. Logo, as condicdes de operacdo devem ser obtidas respeitando as limitaces do

projeto de cada componente. Portanto, determina-se tais parametros a partir do mapa de

desempenho fornecido pelo fabricante do equipamento como apresentado na Figura 15.
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Figura 15 - Mapa de desempenho para o compressor Master Power R474
Fonte: Adaptado de Master Power (2019).
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Com os valores definidos no mapa de desempenho, utiliza-se o software Microsoft

Excel, como visto na Tabela 6, para indica-los e utiliz&-los como dados de entrada para o célculo

preliminar da cdmara de combustéo.

Rotacéo
[rpm]

RP

Tabela 6 - Valores extraidos do mapa de desempenho

Ponto 1 \ Ponto 2 \ Ponto 3 \ Ponto 4 Ponto5 Ponto 6 Ponto7 Ponto 8 Ponto 9

80000

1,41

94000

1,62

108000

1,89

123000

2,22

137000

2,6

151000

3,01

165000

3,3

113000

2

85000

1,5

1

68%

70%

71,2%

71,8%

70%

67,5%

63%

2%

69%

m [kg/s]

0,1

0,118

0,14

0,167

0,199

0,232

0,256

0,15

0,1

Fonte: Pesquisa Direta (2021).

O célculo preliminar da camara de combustéo foi realizado em outro trabalho intitulado

“Dimensionamento de uma cdmara de combustao de uma turbina a gas turbojet de bancada” de

autoria de Matheus Ekermann Pacheco, no ano de 2021. Os resultados de presséo e temperatura

em funcéo da rotacdo do conjunto estdo na Tabela 7.

Tabela 7 - Resultados do calculo analitico da camara de combustao

SONTO Rotacédo P2 Ps3 Tr T T3 estimada Ts ATce
(rpm) | (bar) | (bar) (K) (K) (K) (K) (K)
1 80000 1,263 1,238 321,62 | 335,77 | 851,51 | 851,51 | 515,73
2 94000 1,452 1,422 334,64 | 353,10 | 875,01 | 875,01 | 521,91
3 108000 1,693 1,660 349,71 | 373,23 | 901,50 | 901,50 | 528,27
4 123000 1,989 1,949 366,16 | 39546 | 929,59 | 929,59 | 534,13
5 137000 2,330 2,283 383,07 | 422,29 | 957,59 | 957,59 | 535,30
6 151000 2,697 2,643 399,44 | 451,38 | 983,87 | 983,87 | 532,49
7 165000 2,957 2,898 410,07 | 479,68 | 1000,55 | 1000,55 | 520,87
8 ~113000 | 1,792 1,756 355,40 | 380,24 | 911,33 | 911,33 | 531,09
9 ~85000 1,344 1,317 327,36 | 343,45 | 861,94 | 861,94 | 518,49

Fonte: Adaptado de Pacheco (2021).

Na tabela 7, P2, Tro e T. sdo, respectivamente, a pressdo, a temperatura real e a

temperatura estimada na entrada da cdmara de combustdo. P3 e T3 sdo0 a pressao e temperatura

na saida e AT é a variacdo de temperatura entre a entrada e a saida da camara de combust&o.
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Os resultados obtidos na Tabela 7 sdo utilizados posteriormente neste trabalho como
dados de entrada para a analise numérica preliminar da turbina e como validacéo da anélise
numérica da camara de combustdo. Destaca-se, portanto, que o maior AT para a camara de
combustdo, com o valor de 535,3 K, ocorre no Ponto 5, que € justamente a rotacdo de 137.000

rpm definida para os céalculos da turbina radial.

4.2 Modelagem do problema

Como apresentado previamente, 0s dois principais componentes da microturbina a gas
foram modelados utilizando o software CAD Solidworks® para o desenvolvimento do modelo
virtual a ser utilizado na simulagcdo computacional. A Figura 16 apresenta a montagem do par

digital (digital twin) do compressor centrifugo e da turbina radial.

Figura 16 - Montagem do conjunto compressor-turbina.
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Apbs definidas as geometrias do compressor e da turbina, como mostrado em
perspectiva na Figura 16, projetou-se o case, ou invélucro, do motor. Vale ressaltar que além
de ter funcdo estrutural, o involucro é responsavel por limitar o escoamento da camara de
combustdo, criando também a regido para a passagem do ar de arrefecimento e dilui¢do. O case
também possui o0 bocal de saida (nozzle), que é responsavel pelo aumento da velocidade dos
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gases de exaustdo. Na Figura 17 é possivel observar um corte da montagem do invélucro com

0 sistema turbocompressor.

Figura 17 - Secéo de corte do involucro com o sistema turbocompressor.
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

A Figura 17 apresenta a relacdo geométrica do compressor e da turbina com o invélucro,
em que, nas regides destacadas, estdo os shrouds de cada componente do equipamento.

Por fim, projeta-se de forma preliminar o liner da camara de combustéo do tipo anular
considerando o espaco disponivel tanto do eixo entre a turbina e o compressor quanto o do
volume interno do invélucro. A disposicdo do liner da camara de combustdo pode ser vista na

Figura 18.

Figura 18 - Montagem do liner no equipamento.
Fonte: Pesquisa Direta (2021).
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Com os desenhos em CAD realizados, segue-se para a analise de fluidodindmica com o
auxilio do software ANSYS 2021. Primeiramente os rotores do compressor centrifugo e da
turbina radial sdo modelados utilizando o aplicativo BladeGen, considerando os parametros dos
modelos reais estudados, como pode ser visto na Figura 19.

Figura 19 - Modelo do rotor do compressor (esquerda) e da turbina (direita)
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

E possivel observar, na Figura 19, o modelo criado no BladeGen que apresenta o
dominio a ser utilizado na simulagdo CFD, em destaque o hub, as palhetas, o shroud, o
backsweep angle (em vermelho) e o rake angle (em preto). O rotor do compressor possui 7
aletas principais e 7 intermediarias, enquanto o da turbina possui 10 aletas principais. Para a
simulacdo, os dados que sdo usados como entrada nos médulos do BladeGen, Vista CCD para
0 compressor e Vista RTD para a turbina, sdo apresentados na Tabela 8.

Tabela 8 - Dados de entrada no médulo Vista CCD

Diametro do hub [mm] 14,78
Didmetro do shroud [mm] 44,35
NUmero de aletas principais 7
Numero de aletas intermediarias 7
Backsweep angle 40°
Rake anile 60°
Temperatura de estagnacdo da entrada [K] 911
Pressdo de estagnacdo da entrada [kPa] 176
Vazéo méssica média [kg/s] 0,15
Rotacéo [rpm] 113000
Numero de aletas 10

Fonte: Pesquisa direta (2021).



40

Em seguida, todos os passos foram realizados de forma semelhante tanto para o
compressor centrifugo quanto para a turbina radial. Por meio do aplicativo TurboMesh, contido
no modulo de analise de escoamento de fluidos em turbomaquinas do CFX, define-se a malha
no rotor de modo gque 0 nimero e o tamanho dos elementos representem o seu volume de forma
satisfatoria. A malha do rotor pode ser vista na Figura 20, em que se destacam as malhas do

hub (azul), das aletas (cinza), da saida (rosa) e do shroud (amarelo).

A
S g

N
N
i\

Figura 20 - Vista em corte da malha no compressor
Fonte: Pesquisa direta (2021).

Na Figura 20 também ¢é possivel observar o refino da malha feito nas regibes em que ha
interacdo do escoamento com as pas do rotor, devido ao surgimento da camada limite. Dos
parametros de dimensionamento e resultados obtidos na geragdo das malhas no compressor, se
destacam: 0,8 o fator global de tamanho, 478.214 n6s e 434.889 elementos gerados.

Em seguida, a geometria modelada € importada para o pré-processador para aplicacao
dos pardmetros das condicGes de contorno, tais como: rotacdo, fluxo de massa, condigdes de
entrada e saida e relagdes de parede e simetria, como destacado na Figura 21. Ressalta-se que

essa ultima relacdo é aplicada para que seja feita a analise de apenas um periodo do rotor a fim

de se obter uma economia computacional.
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Figura 21 - Condigdes de contorno. Em destaque a condi¢do periddica do rotor
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

De tal forma, na Figura 21 é possivel observar também que se faz necessario a aplicacéo
de volumes de entrada e saida para que se possa analisar 0 comportamento e as caracteristicas
do fluido estudado antes e depois da sua interagdo com a turbo maquina. As condi¢es como
rotacdo e fluxo de massa sdo as mesmas apresentadas na Tabela 6, sendo que a razdo de pressao
(RP) obtida pelo método numérico é comparada com a encontrada no mapa de desempenho
(Figura 15).

Com as condicGes de contorno definidas, é realizada a solugdo propriamente dita que,
além de se calcular os resultados, apresenta um estudo de convergéncia, como visto na Figura
22. O estudo de convergéncia é necessario para a validacdo do método no que tange a
aproximacé&o do resultado numérico com o real. No solver define-se a forma de processamento
paralelo utilizando os quatro ndcleos do processador de forma simultdnea para aumentar a

velocidade da solucéo.
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Figura 22 - Analise de convergéncia da eficiéncia do compressor
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Na Figura 22, portanto, é possivel observar que foram necessarias 170 iteracdes,
executadas em uma hora e nove minutos, para que o valor da eficiéncia do compressor se
estabilizasse e o solver finalizasse o célculo.

A Figura 23 mostra a anélise de convergéncia para a turbina.

[y
i) [Tu) [
=] L=} [

=

Variable Value

4]
=]

L
=]

a 50 100 150 200 250 30
Accumulated Time Step

Figura 23 - Analise de convergéncia da eficiéncia da turbina
Fonte: Pesquisa Direta (2022).

Para a turbina, como apresentado na Figura 23, foram necessarias cerca de 160 iteracoes
para que o valor da eficiéncia convergisse.
4.3 Resultados da simulacdo em CFD

A partir do modelo desenvolvido apresentado no item 4.2, as simulagdes numéricas do

compressor e da turbina foram conduzidas pelo solver do ANSYS CFX.
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4.3.1 Compressor centrifugo

No caso do compressor centrifugo, obteve-se os valores da razdo de pressao (RP), da
razdo de temperatura (RT), da poténcia necessaria para o0 acionamento e da eficiéncia
isentrépica. Utiliza-se o software MS Excel para a apresentacdo desses valores em forma
grafica, como mostra a Figura 24. Apresenta-se também os gréficos de pressdo absoluta,
nimero de Mach, velocidade meridional e velocidade relativa do fluxo ao longo da

envergadura.
Razao de pressao Razao de temperatura
3,000 1,500
2,800 1,450
2,600 © 1,400
o 2
W3 2,400 B 1,350
v
0 2,200 2 1,300
a £
g 2,000 8 1,250
L
S 1,800 2 1,200
® 1,600 2 1,150
o N
1,400 £ 1,100
1,200 1,050
1,000 1,000
80000 94000 108000 123000 137000 151000 80000 94000 108000 123000 137000 151000
Rotagdo [rpm] Rotagdo [rpm]
Poténcia de acionamento Eficiéncia isentrdpica
25000,00 90,00
T 88,00
20000,00 =
T 86,00
= o
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& 78,00
5000,00 ]
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Figura 24 - Graficos em relacdo a rotagdo de: a) razdo de pressdo; b) razdo de temperatura; c) poténcia; d)
eficiéncia isentrdpica [%].
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Na Figura 24 é possivel observar que a razdo de pressao (a), a razdo de temperatura (b)
e a poténcia exigida para o acionamento do compressor (c) aumentam a medida que a rotacdo
se eleva. Em contrapartida, a eficiéncia isentropica do equipamento ndo segue tal tendéncia ja

que, apesar de aparente decréscimo com o aumento da rotagdo, tem-se uma taxa de dispersao
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maior dos valores. Um exemplo é o valor da eficiéncia para 137.000 rpm, que apresenta um

valor de 84,12%, que é maior em relagdo aos 81,22% do ponto anterior para 123.000 rpm.

Além do mais, destaca-se também as eficiéncias dos pontos de rotacdo menores (80.000
e 94.000 rpm), que se mostram mais altas em relacdo aos outros. Entretanto, a baixa poténcia
necessaria para o acionamento promove, além de eficiéncias mais altas, razdes de pressdes mais
baixas quando comparadas com o restante.

A Tabela 9 apresenta a comparacdo entre os valores de razdo de pressdo do mapa de

desempenho fornecido pelo fabricante e os obtidos pela simula¢do numérica.

Tabela 9 - Comparacdo entre os valores de razdo de pressao

Rotagéo [rpm] RP mapa desempenho RP simulacao Variagéo
80000 1,41 1,47 4,34%
94000 1,62 1,68 3,93%
108000 1,89 1,88 -0,50%
123000 2,22 2,19 -1,37%
137000 2,60 2,54 -2,35%
151000 3,01 2,76 -8,46%

Fonte: Pesquisa direta (2022).

Essa comparagdo corrobora a analise numérica feita ja que a maior variacao encontrada

foi de 8,46%. Desta forma, pode-se inferir que os resultados discutidos a seguir representam de
forma aceitavel o fenémeno fisico real.

Na sequéncia é possivel analisar o grafico da pressdo estatica na secdo meridional do
compressor, considerando rotac6es de 80.000, 108.000 e 151.000 rpm, na Figura 25.
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b = °c
Figura 25 - Gréfico da se¢do meridional da pressdo estatica para: a) 80.000 rpm; b) 108.000 rpm; c) 151.000 rpm
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Na Figura 25 observa-se, primeiramente, que o gradiente de pressdo que é formado ao
longo da secdo meridional independe da rotacdo. Esse gradiente se deve a dois principais
fatores: o aumento da velocidade tangencial e a reducdo da area de passagem entre o hub e 0
shroud. Como apresentado no item 2.4, o funcionamento dos compressores centrifugos consiste
na succ¢do do ar na entrada e na sua aceleragdo ao longo do rotor. A aceleracao é obtida em cada
ponto do escoamento devido ao diferencial de pressdo criado entre a entrada e a saida do
compressor. No difusor, o fluido tem sua velocidade reduzida para aproximadamente a
velocidade de entrada do rotor, 0 que gera 0 aumento da sua pressao estatica.

Em seguida, é possivel observar que o aumento da rotacdo contribui com o aumento da
pressao estatica maxima, ja que, para uma rotacao de 151.000 rpm, obtém-se um valor maximo
de 190 kPa, comparado aos 120 kPa e 145 kPa obtidos nas rota¢fes de 80.000 e 108.000 rpm
respectivamente. Entretanto, destaca-se que o0 aumento da rotagdo contribui com a distor¢éo das
regides e linhas do gradiente, visto que as regides obtidas na rotacdo de 80.000 rpm sdo mais

homogéneas quando comparadas as regides do grafico para 151.000 rpm.
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Na Figura 26 é possivel analisar o grafico do nimero de Mach na se¢do meridional do
compressor, considerando rotag¢6es de 80.000, 108.000 e 151.000 rpm.

b e
Figura 26 - Gréafico da secdo meridional do nimero de Mach para: a) 80.000 rpm; b) 108.000 rpm; ¢) 151.000 rpm
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Nota-se na Figura 26 que o numero de Mach na se¢do meridional do compressor
apresenta uma variacao ao longo do diametro do equipamento, ja que nas partes mais externas
a velocidade tangencial € maior. Observa-se também a reducéo do niamero de Mach nas regifes
préximas ao hub e ao shroud causada pelo surgimento da camada limite, que ocorre na interacao
do fluido com a superficie.

De forma anéloga a analise da pressao estatica, 0 aumento da rotacdo ocasiona 0
aumento do nimero de Mach na se¢do meridional, devido ao aumento da velocidade tangencial
do rotor. Destaca-se, porém, que as regides de menor velocidade para a rotacao de 80.000 rpm
ocorrem proximas ao hub, ao passo que para a rotacao de 151.000 rpm, elas aparecem proximas
ao shroud. Ressalta-se a importancia da anélise do numero de Mach, j& que para a realizacdo

dos célculos analiticos é feita a consideracdo de um escoamento subsénico. No entanto, o
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escoamento se apresenta como transdnico, ora é subsonico, ora é supersdnico. Sendo que a
regido em que é apresentada uma queda no nimero de Mach demonstra que o escoamento esta

ocorrendo no interior da pa do rotor.

Em seguida, a analise da velocidade na secdo meridional pode ser feita a partir da Figura

27.

Figura 27 - Grafico da se¢do meridional da velocidade para: a) 80.000 rpm; b) 108.000 rpm; c) 151.000 rpm
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Semelhantemente as observacdes feitas nos graficos anteriores de nimero de Mach
(Figura 24), a Figura 27 apresenta a distribuicdo das velocidades encontradas na secao
meridional do compressor centrifugo. Neles é possivel observar a formag&o das camadas limites
na interacdo do fluido com o hub e com o shroud, regides essas que apresentam 0s menores
valores. Ja os maiores valores de velocidade, independentemente da rotacdo, sdo encontrados
na saida do componente. Além disso, se faz notar que o aumento das velocidades é obtido com

0 aumento da rotacdo do rotor.
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Posteriormente sdo apresentados os gréaficos da velocidade do fluxo relativa a pa do
rotor. Tal analise é feita para cada rotacao, considerando uma sec¢éo proxima a raiz da pa (10%
da envergadura), uma se¢do no meio (50% da envergadura) e uma secao na ponta da pa (90%
da envergadura). Na Figura 28 estdo apresentados os graficos paras as rotacdes: 80.000 rpm
(‘a’, ‘b’ e ‘c’), 108.000 rpm (‘d’, ‘e’ e ‘f”) e 151.000 rpm (‘g’, ‘h’ e ‘i’). Em que a primeira
linha representa a envergadura de 10%, a segunda a de 50% e a terceira a de 90%.
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Figura 28 - Grafico da velocidade relativa nas pas ao longo da envergadura
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Destaca-se na Figura 28a (raiz) a regido azul mais escura que representa a baixa
velocidade do escoamento na regido proxima ao intradorso da pa, causada pela formacdo da
camada limite do escoamento, em que ha um gradiente de velocidades partindo da estagnacao
(em contato com a superficie) até a velocidade média.

Ja na Figura 28c (ponta) essa reducdo na velocidade do escoamento, assim como 0
refluxo observados pelos vetores, sdo causados pela deficiéncia de moléculas de ar. Visto que

a maior parte da massa de ar escoa pela raiz e, principalmente, pelo meio da p4, resta para a
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ponta, portanto, uma menor parcela da vazdo, o que resulta em pouca massa de ar a ser

comprimida e regides de vazios no escoamento, o que favorecem o refluxo.

A Figura 28d, quando comparada com a Figura 28a, apresenta uma reducdo da regido
de estagnacdo proxima ao intradorso da pa, o que sugere uma diminuic¢do da camada limite do
escoamento. Observa-se na Figura 28e um escoamento desenvolvido e sem a presenca de
refluxos, em que os vetores da velocidade do escoamento demonstram que o fluido acompanha
a superficie da pa do rotor desde o contato com o bordo de ataque até a saida, o que contribui

com a reducéo de perdas e 0 aumento da eficiéncia.

Entretanto, na Figura 28f é possivel observar o aumento da regido de estagnacdo, o que
corrobora a hipétese da deficiéncia de massa a ser comprimida na extremidade da envergadura,
que fica mais aparente com o aumento da rotacdo. Observa-se na Figura 28g, Figura 28h e
Figura 28i o mesmo escoamento desenvolvido, assim como o surgimento e 0 aumento da regido

de velocidade nula (azul escuro) na ponta do rotor.

Como apresentado na Figura 24, a rotacdo de 137.000 rpm apresentou maior eficiéncia
dentre os testes que obtiveram RP maior que 2,0. Desta forma, sdo apresentados de forma

detalhada os mesmos graficos vistos anteriormente para essa condi¢cdo de rotagéo.
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Figura 29 - Grafico da se¢cdo meridional da pressao estatica para 137.000 rpm
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

No gréafico da Figura 29 € possivel observar que o gradiente de pressdo apresenta um
padréo mais uniforme, como visto na condic¢do da Figura 25a (80.000 rpm) com uma pressao
méaxima préxima do valor obtido na condicdo da Figura 25c¢ (151.000 rpm). Sendo que o
aumento da pressdo de forma gradativa, tal como visto anteriormente, se da pela diminuicéo da

espessura da regido entre o hub e o shroud, comprimindo assim o fluido.

Em seguida sdo apresentadas também a analise do nimero de Mach, da velocidade
meridional e da velocidade do fluxo relativa as péas, na: Figura 30, Figura 31 e Figura 32

respectivamente.
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Figura 30 - Grafico da se¢cdo meridional do nimero de Mach para 137.000 rpm
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

Observa-se na Figura 30 que as regifes de Mach igual a 1 aparecem no didametro mais
externo da entrada do rotor e na saida mais préxima ao hub. Ao passo que ao longo do
escoamento ndo sdo encontradas situacbes de fluxo supersbnico, o que corrobora as

consideracdes feitas para os calculos analiticos.
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Figura 31 - Grafico da se¢cdo meridional da velocidade para 137.000 rpm
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

J& na Figura 31 as regides de velocidade nula, ou seja, de estagnacéo do fluxo, ocorrem

em uma parte menor do shroud quando comparadas com as condi¢fes da Figura 25b e c.
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Figura 32 - Gréfico da velocidade relativa nas pas a 137.000 rpm para (a) 10%; (b) 50%; e (c) 90% da envergadura
Fonte: Pesquisa Direta (2021).

No gréafico da Figura 32a, observa-se que ndo surgem regides de estagnacdo, que
indicam pouca quantidade de massa de ar na regido, como na Figura 28a, ja que 0 escoamento
se encontra desenvolvido e com os vetores de fluxo indicando a sua direcdo. Na Figura 32b,
nota-se também o surgimento de um refluxo do escoamento ocasionado pela baixa presenca de
massa de ar, mas com as setas de direcdo da velocidade do fluxo coerentes com a superficie das
pas do rotor. Finalmente na Figura 32c constata-se também o aparecimento das regides de

estagnacao e fluxo desordenado que se apresentam na saida do compressor.
4.3.2 Turbina radial

Considerando 137.000 rota¢Ges por minuto, definido no Item 4.3.1 como sendo o ponto
de maior eficiéncia do compressor centrifugo, na Figura 33 observa-se a varia¢do de presséo ao
longo da turbina radial. A entrada da turbina apresenta regides de alta pressdo e, como era de

se esperar, a regido de menor pressao esta na saida.
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Figura 33 - Gréfico da se¢do meridional da pressdo estatica
Fonte: Pesquisa Direta (2022).

No que tange a diferenca entre as pressdes nas regides entre o hub e o shroud, observa-
se que existe uma regido de baixa pressdo (azul escuro) que se forma mais préxima ao shroud
na saida da turbina. Tal fato caracteriza uma descontinuidade no gradiente de pressdes, 0 que
ocorre com o surgimento de ondas de choque na transigdo de um escoamento subsénico para
um escoamento supersonico. Nessa regido, como visto na Figura 34, ocorre 0 aumento do
numero de Mach e esse fenémeno de descontinuidade € abordado na sequéncia.

A Figura 34 ilustra o comportamento do numero de Mach ao longo da se¢do meridional
da turbina radial. Nota-se que o escoamento é subsonico ao longo do rotor da turbina, sendo
que os menores valores de Mach estdo proximos ao hub e ao shroud, onde ocorre a camada
limite do escoamento.
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Figura 34 - Gréfico da se¢do meridional do nimero de Mach
Fonte: Pesquisa Direta (2022).

Entretanto, como dito anteriormente, existe um ponto de descontinuidade do gradiente
de pressdes que € representado na Figura 34 pela regido laranja em que o nimero de Mach é
maior que 1, ou seja, 0 escoamento passa de subsonico para supersdnico. Para compreender o
fendmeno é necessario entender a variagdo do Cpdos gases de exaustdo que sdo compostos,
nessa modelagem, por COz e H20. Na Figura 35 é possivel observar a variacdo do €, de diversos
gases em funcdo da temperatura em que € destacada a regido de temperatura presente neste
estudo.

No caso do compressor centrifugo, o fluido utilizado na modelagem é o ar atmosférico
a temperatura de 291,55 K na entrada e 383,07 K na saida, ao passo que a turbina radial tem
como fluido de trabalho os gases de exaustdo a temperaturas de 957,59 K na entrada e 538,67
K na saida. Ou seja, a variagdo de temperatura é de 91,52 K e 418,92 K respectivamente e,
aliado a esse fato, os elementos que compdem 0s gases de exaustdo possuem uma curva de
variacdo do calor especifico mais acentuada nessa regido de temperaturas que o ar atmosférico.
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Figura 35 - Calor especifico de diversos gases em funcéo da temperatura
Fonte: Van Wylen (1995).

Com isso, a modelagem do funcionamento da turbina radial se torna mais complexa que
a modelagem do compressor centrifugo, ja que a variacdo das propriedades dos fluidos

envolvidos influencia nos resultados.

Outro ponto para se destacar € a transi¢do de um escoamento do regime subsonico para
0 supersdnico e como essa mudanca influencia no gradiente de pressdes. O gréfico da Figura
36 apresenta 0 comportamento da pressdo em um bocal convergente-divergente, em que no
ponto de mudanca da sua geometria ocorre a transicdo de um escoamento subsénico para
supersdnico. Segundo Van Wylen (1995), quando a pressédo a jusante de um bocal chega a um
ponto critico, como mostrado pelo ponto h no grafico da Figura 36, ha o surgimento de uma
descontinuidade no gradiente de pressdes e 0 aparecimento de ondas de choque.
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Figura 36 - Relacdo de pressdo em funcdo da pressdo a jusante de um bocal
convergente-divergente

Fonte: Van Wylen (1995).

De acordo com White (2018), um fluido em regime subs6nico aumenta a sua velocidade
e reduz a sua pressé@o em um bocal convergente ao passo que, para um escoamento supersonico,
esse fenbmeno ocorre em um bocal divergente. A relacdo entre as variacdes de velocidade e

area para 0 escoamento isentropico pode ser vista na Equacéo (23).

v _dA 1 dp
V A Ma?2-1  pV2

(23)

E possivel observar que no ponto de transi¢do (Mach igual a 1) ocorre um fendmeno de
descontinuidade. White (2018) ressalta que uma aceleracdo infinita é fisicamente impossivel e
que um dV finito exigiria um dA = 0. Essa hipdtese pode ser considerada para o aparecimento
da descontinuidade da pressdo observada na Figura 33, corroborada pela Figura 34, que mostra

0 aumento do nimero de Mach na mesma regi&o.

A andlise da velocidade relativa na se¢cdo meridional, mostrada na Figura 37, apresenta
a expansdo do fluido ao longo da turbina. E possivel observar que na entrada, local de maior
pressdo como Visto na Figura 33, também ¢ a regido de menor velocidade relativa. Assim, na
saida do equipamento se encontra a regido de maior velocidade, o que favorece a sua aplicacédo

em um motor turbojet como gerador de empuxo.
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Figura 37 - Gréfico da se¢do meridional da velocidade relativa
Fonte: Pesquisa Direta (2022).

A Figura 38 apresenta os vetores da velocidade relativa nas pas ao longo de sua
envergadura, comecando em 20% da envergadura (Figura 38a), passando por 50% (Figura 38b)
até 80% (Figura 38c). Diferentemente do observado no compressor (Figura 32), na turbina ndo
h& regides de estagnacdo do escoamento, ja que ndo existem pontos em que a velocidade € nula.
Destaca-se também a existéncia de regides de turbilhonamento ou refluxo, em pontos mais
préximos a entrada da turbina e a raiz da pa, que podem ocorrer devido aos seus angulos de

ataque.
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Figura 38 - Grafico da velocidade relativa nas pas a 137.000 rpm para (a) 20%; (b) 50%; e (c) 80% da envergadura
Fonte: Pesquisa Direta (2022).

Entretanto, o escoamento é bem desenvolvido ao longo da pé, o que é demonstrado pela
direcdo dos vetores de velocidade. Assim como na Figura 37, € possivel observar o aumento de
velocidade ao longo da turbina, sendo a saida a regido de maior valor.
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5 CONCLUSOES E RECOMENDACOES

Este capitulo apresenta as conclusGes tomadas a partir dos resultados obtidos.

Posteriormente sdo apresentadas sugestdes para trabalhos futuros.
5.1 Conclusoes

O objetivo deste trabalho € simular computacionalmente uma microturbina a gas
construida a partir de um turbocompressor automotivo, o qual dois de seus componentes sdo
modelados em CAD no software Solidworks® e, posteriormente, analisados no software de
dindmica de fluidos computacional ANSYS CFX. Os parametros utilizados como condicdo de
contorno das analises numéricas do compressor centrifugo e da turbina radial sdo obtidos tanto
no mapa de eficiéncia do fabricante quanto em célculos analiticos para a cAmara de combustao.

Destaca-se, para todas as analises, a realizacdo de um estudo de convergéncia de malha
considerando como parametro as eficiéncias do compressor centrifugo e da turbina radial. Tal
andlise se faz necessaria nas simulagdes computacionais para garantir que os resultados das
iteracOes se aproximem de um valor representativo da analise por elementos finitos do
fendmeno fisico. No caso do compressor e da turbina, as suas eficiéncias isentrépicas

convergiram para os valores de 87% e 72% respectivamente.

No caso das analises do compressor centrifugo, adota-se diversos pontos para diferentes
rotaces no mapa de eficiéncia fornecido pelo fabricante e realiza-se uma modelagem para cada,
considerando suas respectivas vazGes massicas. Por fim, define-se parametros como: Razéo de
Pressdo, Razdo de Temperatura, Poténcia de acionamento e Eficiéncia isentrépica. Desta forma,
buscando a maior eficiéncia dentre as rotagdes que forneciam raz&o de poténcia maior que 2,

estabeleceu-se a rotagdo de 137.000 rpm e seus resultados para a sequéncia do estudo.

Para a turbina radial, realiza-se a analise termodinadmica da cdmara de combustdo que
teve como valores de entrada os encontrados na simulagdo do compressor centrifugo. Assim,
considerando a rotacdo de 137.000 rpm e seus resultados, € possivel determinar as condic¢oes
de contorno de entrada e saida para a turbina. Obteve-se como resultado a velocidade e

temperaturas médias de saida de 550 m/s e 538 K.

No entanto, nessa andlise, diferentemente do compressor centrifugo, observa-se o
surgimento de descontinuidades no gradiente de pressdo, que indica uma variacdo do

comportamento do escoamento na regido de transi¢cdo entre subsdnico e supersénico como
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sugere White (2018). Outra possibilidade é a deficiéncia do modelo numérico em representar
as propriedades, como o calor especifico, do gas de combustdo que variam com a temperatura

como apresentado por Van Wylen (1995).

Portanto, este trabalho cumpre com o0s seus objetivos iniciais de simular
computacionalmente o compressor centrifugo e a turbina radial. A andlise desses componentes
pode servir para a construcdo de uma microturbina para ser utilizada em uma bancada de testes
e demonstracdes para os alunos de Engenharia Mecanica da Universidade Federal de Ouro

Preto no laboratério de Sistemas Térmicos.

5.2 Recomendagdes

Recomenda-se a simulacdo e construcdo dos outros componentes da microturbina, tais
como: camara de combustao; invélucro (casing); sistemas de lubrificacdo e combustivel; bocais
de entrada e saida; estrutura da bancada. Um projeto detalhado de cada componente se faz
necessario ja que, diferentemente do sistema turbocompressor que foi derivado de um
equipamento ja existente, todos precisam ser construidos de forma a atender as especificacdes

das simulacgdes e calculos analiticos.

Outra recomendacéo é a utilizacdo de outras fontes de combustiveis, principalmente
renovaveis, que podem ser testadas utilizando a microturbina. Assim, novas pesquisas na area
de combustiveis sdo incentivadas dentro da comunidade académica. Por fim, pode-se considerar
um estudo utilizando a microturbina como gerador de poténcia de eixo, podendo ser aplicada
tanto em sistema de mobilidade, um motor do tipo turbofan ou turboprop, quanto em sistemas

de geracdo de energia para pequenas aplicagdes.
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