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RESUMO
Este trabalho apresenta um estudo aplicado sobre o desenvolvimento de uma microturbina a
jato de bancada baseada no projeto FD 3/64, motivado pela necessidade de ampliar a
aplicagdo pratica de conhecimentos relacionados a turbomaquinas, combustdo e simulacdo
numérica no ensino de engenharia. O estudo tem como objetivo construir um protdtipo
funcional de microturbina, utilizando técnicas de modelagem tridimensional e simulacio
computacional para avaliar o desempenho de seus principais componentes. A metodologia
compreende a revisdo bibliografica, a adaptacdo do projeto original, a elabora¢do dos modelos
geométricos no SolidWorks, a analise do compressor centrifugo no ANSYS CFX, a simulagdo
da camara de combustdo no ANSYS CFX, a sclecdo dos materiais, a fabricacdo dos
componentes ¢ a realizacdo de um teste experimental preliminar. A analise do compressor
mostra que o aumento da rota¢do e da vazao massica elevou a razao de pressao, a temperatura
do ar e a poténcia absorvida, enquanto a eficiéncia isentropica diminui nas condi¢des de maior
rotagdo. A comparacdo com o mapa de desempenho apresenta boa aproximagdo para os
valores de razao de pressdo. A simulagdo da camara de combustao indica baixa eficiéncia de
queima, distribuicdo ndo uniforme da mistura e concentragdo da chama em uma regido
limitada da zona primaria. O teste experimental mostra que o conjunto rotativo gira
livremente ¢ ndo apresenta travamentos perceptiveis nos rolamentos. A alimentacdo de
combustivel possibilita a formacgdo inicial da chama, porém o aumento da vazdo de ar
comprimido provoca sua extingdo por desprendimento (BLOW-OFF), impedindo o
funcionamento autossustentado da microturbina. O estudo conclui que o prototipo apresenta
viabilidade construtiva e comportamento mecanico inicial satisfatério, mas necessita de
melhorias no sistema de injecdo de combustivel. Também conclui que a simulagdo numérica
auxilia a identificagao das limitagcdes do projeto, embora a validagdo completa dependa de

medic¢des experimentais e de novos testes.

Palavras-chave: microturbina a géis, simulagdo numérica, dindmica dos fluidos

computacional, compressor centrifugo, camara de combustao.



ABSTRACT
This study presents an applied investigation into the development of a bench-scale micro gas
turbine based on the FD 3/64 design, motivated by the need to expand the practical
application of knowledge related to turbomachinery, combustion, and numerical simulation in
engineering education. The study aims to build a functional microturbine prototype using
three-dimensional modeling and computational simulation techniques to evaluate the
performance of its main components. The methodology includes a literature review,
adaptation of the original design, geometric modeling in SolidWorks, analysis of the
centrifugal compressor in ANSYS CFX, simulation of the combustion chamber in ANSYS
CFX, material selection, component manufacturing, and a preliminary experimental test. The
compressor analysis shows that increasing rotational speed and mass flow rate raised the
pressure ratio, air temperature, and absorbed power, while isentropic efficiency decreases at
the highest operating speeds. The comparison with the performance map shows good
agreement for the pressure ratio values. The combustion chamber simulation indicates low
combustion efficiency, non-uniform mixture distribution, and flame concentration within a
limited region of the primary zone. The experimental test shows that the rotating assembly
moved freely and that the bearings did not present noticeable locking. Fuel supply enables
initial flame formation; however, the increase in compressed-air flow causes flame blow-off,
preventing self-sustained microturbine operation. The study concludes that the prototype
demonstrates manufacturing feasibility and satisfactory initial mechanical behavior, but it still
requires improvements in air distribution, fuel injection, and flame stabilization. It also
concludes that numerical simulation supports the identification of design limitations, although

complete validation depends on further experimental measurements and tests.

Keywords: micro gas turbine, numerical simulation, computational fluid dynamics,

centrifugal compressor, combustion chamber.
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1. INTRODUCAO

Este primeiro capitulo apresenta um panorama inicial do projeto, abordando os temas
centrais que motivaram o seu desenvolvimento, bem como a formulagcdo do problema e as
questdes que fundamentam este estudo. Nao obstante, elucida os objetivos gerais e

especificos, a justificativa e a estrutura do trabalho.

1.1 Formulac¢ao do Problema

Segundo William W. Bathie (1995), o desenvolvimento de projetos relacionados a
turbina a gas iniciou em torno da Segunda Guerra Mundial, tendo como objetivo o motor
turbojato para propulsdo de aeronaves. A turbina a gas comecou a competir com sucesso em
outros campos apenas em meados da década de 1950, mas desde entdo tem causado um
impacto progressivamente maior em uma variedade crescente de aplicagdes
(SARAVANAMUTTOO et al. 2006). A ideia do principio da propulsdo a jato remonta ao
inicio da era cristd, provavelmente a primeira ideia foi realizada pelo filésofo Alexandrino
Hero (ROLLS-ROYCE, 1996). O experimento consistia em uma esfera montada sobre dois
suportes, projetada para girar, o vapor gerado no interior da esfera era expelido através de dois
bocais posicionados diametralmente opostos, o que gerava o movimento de rotacdo da esfera
(ROLLS-ROYCE, 1996).

Um marco importante foi o desenvolvimento do motor a jato, ou turbojet, idealizado
por Frank Whittle em 1929, que proporcionou a maior evolugdo da histéria da aviagdo ao
permitir a propulsdo de aeronaves militares e comerciais com grande empuxo e confiabilidade
(NICOLLI, 2016). De acordo com Saravanamuttoo et al. (2006), as turbinas a gas em ciclo
aberto sdo compostas por trés componentes principais: o compressor, a cdmara de combustao
e a turbina. O processo se inicia com a entrada de ar atmosférico no compressor, onde ocorre
o processo de compressdo, elevando a pressdo antes de ser conduzido para a camara de
combustio. Nesse estagio, o combustivel ¢ injetado e misturado ao ar comprimido, ocorrendo
a ignicdo e a queima da mistura. Os gases quentes resultantes da combustao sao direcionados
para a turbina, onde a expansdo da massa gasosa gera poténcia no eixo
(SARAVANAMUTTOO et al. 2006). Parte dessa energia ¢ utilizada para acionar o proprio
compressor e outros acessorios do motor (SARAVANAMUTTOO et al. 2006).

Conforme Whittle (1945) relatou, no inicio do século XX, os problemas relacionados
as turbinas a gds atrairam a atencdo dos inventores, a primeira patente foi solicitada em

janeiro de 1930. A ideia foi submetida ao Ministério da Aerondutica, mas foi recusada com o



argumento de que, como se tratava de uma turbina a gés, as dificuldades praticas envolvidas
no desenvolvimento eram muito grandes (WHITTLE, 1945). A Figura 1 mostra uma
reproducao dos desenhos ilustrativos da patente britanica n°® 347.206, arquivada em 16 de

janeiro de 1930.

T IR \

) L)

/.r F ”::Cj"’ |!| | " ! \_l S——— | i-'f'
77777 o~ - )1
K

Figura 1 - Reprodugdo de desenhos ilustrativos da patente britanica n® 347.206
Fonte: Adaptado de Whittle (1945)
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Segundo Benini e Giacometti (2007), as microturbinas apresentam vantagens
significativas, como altas eficiéncias e excelentes relagdes de empuxo-peso. Ainda segundo
Benini e Giacometti (2007), o funcionamento dessas turbinas ¢ similar ao de turbinas
convencionais, com a diferenca de serem projetadas em escala reduzida para atender as
exigéncias de aplicagdes especificas.

A dinamica dos fluidos computacional (do inglés computational fluid dynamics -
CFD) ¢ uma técnica de simulacdo computacional aplicada a andlise do fluxo de fluidos,
transferéncia de calor e fendmenos relacionados, como reagdes quimicas. Suas aplicagdes
abrangem areas como aerodinamica, hidrodinamica, turbomaquinas, engenharia de processos
quimicos, resfriamento de equipamentos eletronicos, engenharia ambiental, biomédica e
maritima, além de meteorologia e construcdo civil (VERSTEEG e MALALASEKERA,
1995). Desde os anos 1960, a dinamica dos fluidos computacional tem sido amplamente
empregada na industria aeroespacial e, mais recentemente, em motores de combustdo interna,
turbinas a géas e veiculos automotores, consolidando-se como uma ferramenta essencial no
projeto de produtos e processos industriais (VERSTEEG e MALALASEKERA, 1995).

As solugdes de simulagdo multifisica do software ANSYS permitem a criagdo de
prototipos virtuais que reproduzem condigdes reais de operacgdo, integrando interagdes entre
mecanica estrutural, transferéncia de calor, fluxo de fluido e eletromagnetismo em um
ambiente unificado (ANSYS, 2021). Essa abordagem possibilita que empresas prevejam o
comportamento de produtos complexos em ambientes reais, otimizando projetos, reduzindo

custos e tempo de desenvolvimento, além de fornecer uma compreensdao dos fendomenos



fisicos envolvidos, como no caso do funcionamento de camaras de combustio(MALISKA,
2004).

Para a montagem do projeto, objeto de estudo deste trabalho, opta-se por uma
microturbina de construgdo simplificada. A microturbina baseia-se no projeto do engenheiro
alemao Kurt Schreckling, descrito em seu livro “Gas Turbine Engines for Model Aircraft”,
modelo FD 3/64. O objetivo principal é montar um prototipo de uma microturbina a jato a
partir dos desenhos existentes no livro, modificando alguns componentes para uma possivel
melhoria de desempenho.

Sendo assim, o presente trabalho busca responder ao seguinte questionamento de
forma técnica e quantitativa:

Como construir um prototipo funcional de uma microturbina a jato usando a Dinamica
dos Fluidos Computacional (CFD), avaliando o desempenho dos componentes

modificados?

1.2 Justificativa

Este trabalho tem como objetivo desenvolver o projeto de uma microturbina a gas
turbojet, inspirado no modelo criado por Kurt Schreckling, seguindo seus planos originais e
implementando melhorias quando necessario. A construcdo ¢ realizada conforme descrito por
Schreckling, com pequenas adaptacdes, € com o suporte de ferramentas avangadas como
CAD e CFD nas etapas iniciais do projeto. Considerando que areas como a aeronautica € os
métodos de simulacdo numérica, especialmente a dindmica dos fluidos computacional (CFD),
recebem pouca énfase no curso de Engenharia Mecanica da Universidade Federal de Ouro
Preto (UFOP), este trabalho tem como objetivo contribuir para a aplicagdo do conhecimento
nesses campos e fomentar a exploracao de novos horizontes académicos e tecnologicos.

O prototipo da microturbina a gas pode ser utilizado como uma ferramenta didatica
pratica para o curso de Engenharia Mecanica. Além de contribuir para a formagao académica
dos estudantes, o projeto da microturbina a gas turbojet oferece a universidade uma
ferramenta para atividades de ensino e pesquisa. Ele pode ser utilizado em disciplinas
relacionadas a termodinamica, mecanica dos fluidos, aerodindmica e materiais, servindo como
um recurso pratico para ilustrar conceitos teoricos.

Em conjun¢do a isso, o prototipo pode auxiliar em pesquisas, como o estudo de
combustiveis alternativos, otimizacdo de sistemas de propulsdo e estudos paramétricos de

técnicas numéricas. Assim, ¢ possivel ndo apenas melhorar a eficiéncia e confiabilidade do



equipamento ao longo do tempo, mas também capacitar os estudantes na aplicagdo de
ferramentas computacionais avancadas, preparando-os para desafios reais da engenharia
moderna. Dessa forma, a microturbina gas pode servir a universidade como um equipamento
que enriquece a aprendizagem dos estudantes, mas também amplia suas capacidades de

inovacdo e pesquisa em areas hoje pouco exploradas.

1.3 Objetivos Geral e Especificos

1.3.1 Objetivo Geral

Construir um protétipo funcional de uma microturbina a jato, utilizando técnicas de

simulagdo, avaliando o desempenho do equipamento.

1.3.2 Objetivos Especificos

e Realizar a revisdo bibliografica acerca do modelo FD 3/64 de Kurt Schreckling, e de
técnicas de simulacdo, tais como a Dindmica dos Fluidos Computacional (CFD);

e Abordar a metodologia do trabalho, indicando as varidveis e indicadores, os métodos de
pesquisa, a tabulagdo e a ordenacao dos dados;

e Discutir os resultados das simulagdes e do protdtipo montado;

o Concluir e recomendar trabalhos futuros.

1.4 Estrutura do Trabalho

Este trabalho est4 organizado em cinco capitulos. O primeiro apresenta a introdugdo, a
contextualizagdo do tema, a justificativa, o problema de pesquisa e os objetivos geral e
especificos. O segundo retine a fundamentagdo tedrica necessdria ao desenvolvimento do
estudo, abordando o funcionamento das microturbinas a gas, o ciclo Brayton, os principais
componentes do sistema, o projeto FD 3/64 e os fundamentos da dindmica dos fluidos
computacional. O terceiro descreve a metodologia adotada, incluindo a modelagem
tridimensional, as condi¢des de contorno, os modelos numéricos, os materiais selecionados e
os procedimentos de fabricagdao e ensaio. O quarto apresenta e discute os resultados obtidos
nas simula¢des do compressor ¢ da cdmara de combustdo, além de detalhar a construgdo, a
montagem e o teste experimental do prototipo. Por fim, o quinto capitulo retine as conclusdes
do trabalho e as recomendacdes para o aperfeicoamento da microturbina e para a continuidade

dos estudos.



2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo apresenta a base tedrica empregada nas etapas de constru¢cdo, modelagem
e simulagdo computacional de uma microturbina a gas, desenvolvida a partir da adaptacao do
modelo FD 3/64 de Kurt Schreckling. Para isso, sdo abordados os conceitos cientificos

fundamentais que sustentam o desenvolvimento deste estudo.

2.1 Microturbina a gas

De acordo com Jingqi Li e Yulong Li (2023), a crescente diversificagdo de fontes de
energia e recursos para sustentar as atividades antropogénicas tem gerado uma preocupagao
crescente em nivel mundial, especialmente no contexto do desenvolvimento da estrutura
social e econdmica moderna. Ainda segundo os autores, as microturbinas a gas podem ser
consideradas uma alternativa vidvel para a geracdo de energia descentralizada, pois, com o
avanco das tecnologias de combustao, ¢ possivel atingir emissdes em um nivel relativamente
baixo. Com base nas caracteristicas de combustdo do ciclo Brayton sob alta pressdo, as
microturbinas a gas apresentam boa adaptabilidade a diversas propriedades dos combustiveis
(JINGQI LI, YULONG LI, 2023).

De acordo com Boyce (2012), as turbinas a gas podem ser classificadas em seis
categorias principais: turbinas a gas pesadas (heavy-duty gas turbines), turbinas
aeroderivativas (aircraft-derivative gas turbines), turbinas a gas industriais (industrial-type
gas turbines), turbinas de pequeno porte (small gas turbines), microturbinas (microturbines) e
turbinas a gas veiculares (vehicular gas turbines).

O tipo e tamanho da turbina a gas ndo mudam o fato de que todas as turbinas a gas sao
maquinas de fluxo e sdo termodinamicamente iguais (GIAMPAOLO, 2006). As microturbinas
operam com base nos mesmos principios das turbinas que seguem o ciclo Brayton em regime
aberto, no qual o ar ¢ inicialmente comprimido por um compressor, recebe energia na cadmara
de combustdo e, em seguida, se expande na turbina, gerando poténcia no eixo
(SARAVANAMUTTOO et al. 2006).

Segundo Saravanamuttoo et al. (2006), as turbinas e microturbinas a gas apresentam
vantagens em relagdo aos motores a pistdo, destacando-se a auséncia de movimento reciproco
e de elementos em friccdo. Essas caracteristicas contribuem para o equilibrio térmico da
maquina, reduzem o consumo de lubrificantes, aumentam a confiabilidade e proporcionam
uma maior relagdo poténcia/peso, o que favorece o desenvolvimento de aeronaves mais leves

e eficientes.



Conforme Giampaolo (2006), os compressores empregados em turbinas a gas podem
ser classificados em dois tipos principais: axiais e centrifugos. Os compressores axiais, que
podem conter até dezenove estagios, sao amplamente utilizados em aplicagdes de alta
poténcia, como motores turbofan e turbojet. J4 os compressores centrifugos, que possuem um
ou dois rotores, sdo mais comuns em sistemas de geragdo distribuida de baixa poténcia,
incluindo microturbinas e motores turboprop, sendo este ultimo projetado para fornecer
poténcia de eixo em vez de empuxo.

Segundo Saravanamuttoo et al. (2006), a combustdo de combustiveis liquidos em
turbinas a gés requer uma sequéncia complexa de etapas, incluindo a atomizacdo do
combustivel em goticulas, sua vaporizacdo, a decomposi¢ao de hidrocarbonetos complexos
em moléculas menores, a mistura intima com oxigénio e, finalmente, as reacdes quimicas
propriamente ditas. Para que esses processos ocorram rapidamente em um fluxo de ar em
movimento, ¢ essencial uma alta temperatura, alcangada por meio de uma mistura proxima as
proporgdes estequiométricas. Embora combustiveis gasosos demandem menos etapas, os
principios basicos permanecem semelhantes.

Outro desafio ¢ a razdo de ar/combustivel global, que pode ser incompativel com a
faixa de flamabilidade de hidrocarbonetos. Para resolver isso, estabelece-se uma zona
primaria com propor¢do adequada, garantindo igni¢do continua através da recirculacdo de
gases ja queimados (LEFEBVRE; BALLAL, 2010). Na zona secundaria, cerca de 30% do ar
¢ direcionado através de orificios no tubo de chama para completar a combustao, evitando o
resfriamento localizado que prejudicaria a eficiéncia. Por fim, na zona terciaria (diluigdo), o ar
restante mistura-se aos gases queimados para reduzir sua temperatura a niveis compativeis
com a turbina. Essa etapa exige turbuléncia controlada para homogeneizar a temperatura e
evitar pontos quentes que danifiquem as pas da turbina (SARAVANAMUTTOO et al. 2006).

A Figura 2 ilustra a evolu¢do conceitual do projeto de camaras de combustio em

turbinas a gas, conforme descrito por Lefebvre e Ballal (2010).



(a) Fuel (b) Fuel
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Figura 2 - Derivagdo da configuracdo da cdmara de combustao convencional
Fonte: Adaptado de Lefebvre e Ballal (2010)

De acordo com Lefebvre e Ballal (2010), o projeto de uma camara de combustdo para
turbinas a gas evolui a partir de um conceito simples (um duto reto entre compressor €
turbina, Figura 2a), que causa perda excessiva de pressao devido a alta velocidade do ar. Essa
perda, proporcional ao quadrado da velocidade, chega a um terco da pressdo gerada pelo
compressor. Para mitigé-la, um difusor (Figura 2b) reduz a velocidade do ar em até 80%,
enquanto um defletor (Figura 2c) cria uma regido de baixa velocidade para estabilizar a
chama. A Figura 2d ilustra variagdes do design basico, que inclui componentes essenciais
como: Carcaga de ar que direciona o fluxo, difusor para controlar a velocidade de escoamento
do fluido, revestimento interno (/iner) para conter a chama e injetor de combustivel que
promove a atomizacdo do combustivel. Essa estrutura balanceia eficiéncia, estabilidade da
chama e controle térmico, adaptando-se a diferentes requisitos operacionais (LEFEBVRE;

BALLAL, 2010).

2.2 Ciclo Brayton

r

De acordo com William W. Bathie (1995), para o estudo de turbinas a gas ¢
fundamental o entendimento da termodinamica, lei de misturas, escoamento dos fluidos e
combustdo. De acordo com Brunetti (2018), o funcionamento da turbina a gis segue o
principio do ciclo Brayton aberto. Nesse processo, o ar admitido na entrada do motor passa
por um ou mais estagios de compressdo, alcancando a camara de combustdo com pressdo e

temperatura elevadas. Nesse ponto, ocorre a mistura com o combustivel e sua subsequente



queima. Os gases resultantes sdo entdo expelidos através da turbina, que ¢ acionada pela
expansdo desses gases. Como a turbina estd acoplada ao compressor por meio de um eixo
comum, a rotacdo da turbina impulsiona o compressor, fechando assim o ciclo. A Figura 3

apresenta um esquema simplificado do funcionamento da turbina neste regime.

TA
Queda de
. ressio durante
Combustivel i E adicgio de calor ’
= de combustio &
f\ H‘\m]
Compressor === Turbina >

v
.r_\r Gases T pressio duranie
fresco de exaustao rejeigiio de calor

(a) (b N

Figura 3 - (a) Ciclo Brayton aberto; (b) Diagrama T-s ideal e real do ciclo aberto
Fonte: Adaptado de Cengel et al. (2006)

Segundo William W. Bathie (1995), de acordo com a primeira lei da termodinamica,
para um sistema nao ciclico, a relacdo entre calor, trabalho e energia interna ¢ expressa pelas

equagdes (1) a (3).

$SW = $8Q (1)
8Q — 8W = dE (2)
qe—s B We—s - (hs B he) + 0' S(Vj B Vj) + g(zs B Ze) (3)

Em que: q ¢ o calor por unidade de massa transferido ao sistema; w ¢ o trabalho
e—s e—s

especifico realizado pelo ou sobre o sistema; h ¢ a entalpia especifica; V ¢ a velocidade do
fluido e gz ¢ a energia especifica potencial gravitacional.

Ao desconsiderar as variagdes de energia cinética e potencial nas entradas e saidas de
cada processo, o balango energético simplificado pela primeira lei da termodinamica ¢

expresso pela equacdo (4) (CENGEL et al., 2006).

= (1) .



No estudo de ciclos termodinamicos, compreende-se que a compressdo adiabatica e
reversivel modifica as condigdes do ar atmosférico de entrada conforme a razdo de pressao
estabelecida (rp). Essa relacdo ¢ expressa pela equacao (5) (CENGEL et al., 2006).

5

A analise energética do sistema fundamenta-se na primeira lei da termodinamica,

permitindo calcular a poténcia requerida pelo compressor (WC) ¢ a gerada pela turbina (Wt)

Conforme Boyce (2012), essas grandezas sdo determinadas pelas equagdes (6) e (7).

W =m(h,—h) ©

W =@m +m)(h, —h) 2
t a f 3 4

Sendo: m, em. as vazdes massicas de ar e combustivel, respectivamente.

Estudos indicam que aproximadamente 50% da energia produzida na turbina ¢
consumida pelo processo de compressdao (CENGEL et al., 2006). A eficiéncia global do

sistema (nth), influenciada pelo desempenho isentrépico dos componentes, ¢ definida pela

razao entre o trabalho liquido e o calor fornecido, equacao (8). (BOYCE, 2012).

Mo = o ®)

As propriedades termodinamicas fundamentais para essa analise (entalpia, equagao (9)
e entropia, equacao (10)) sdo calculadas por meio de integracdes das capacidades térmicas,

considerando as variagdes de temperatura e pressdo (CENGEL et al., 2006).

T

f
Ah = [ C (T)dT 9)
T p
T c (D) P
As = [ —dT — Rln(Tf) (10)
T i

Para Cengel et al. (2006) o ciclo Brayton ideal, as relagdes termodinamicas para cada

processo sdo estabelecidas a seguir.

Processo 1-2, compressao isentropica do compressor, segundo a equagao (12).
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5o (&)T (12)
Processo 2-3, adicdo de calor a pressdo constante, segundo a equagdo (13).

Q, =mCp(T, —T) (13)

Processo 3-4, expansao isentrdpica na turbina, de acordo com a equacao (14).

T, P, Tk
T, (p—) (14)
Processo 4-1, rejeicao de calor a pressao constante, segundo a equagao (15).

Q =mep(T, -T) (15)

A poténcia liquida do sistema, obtida pelo balango energético com calor especifico

constante, ¢ dada pela equagao (16).

W= QH —QL = mCp (T,-T) - (T, —T)] (16)

2.3 Microturbina Modelo FD3/64

Segundo Schreckling (1994), o projeto de um motor turbojato em escala reduzida
exige a aplicacdo de principios termodindmicos e mecanicos, aliados a escolhas praticas de
materiais € geometria. O motor turbojato FD 3/64 ¢ um exemplo de engenharia aplicada a
propulsdo de aeromodelos. Esta secdo tem como objetivo descrever e analisar as
especificagdes técnicas desse motor, com base no projeto basico, dimensdes, valores
operacionais € equipamentos auxiliares necessarios para seu funcionamento. A compreensao
desses aspectos ¢ fundamental para avaliar o desempenho e a aplicabilidade do motor em
contextos praticos.

O projeto de um motor turbojato em escala reduzida, conforme abordado por
Schreckling (1994) no livro Gas Turbine Engine for Model Aircraft, fundamenta-se em

principios termodindmicos € mecanicos para dimensionar componentes criticos, como o
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estagio da turbina, e estimar pardmetros essenciais, COmo empuxo, vazao massica e expansao
térmica.

A andlise inicia-se com os tridngulos de velocidade mostrados na Figura 4, que
relacionam as velocidades absoluta (c), relativa (w) e periférica (#) do fluido, permitindo
compreender a transferéncia de energia entre o fluido e as pas da turbina. De acordo com a

notagdo do autor, o subscrito "2" indica as condi¢des na saida das pas.

Wi o~
Ps =
u ‘Qefl

Figura 4 - Triangulo de velocidades no perfil de pa
Fonte: Adaptado de Schreckling (1994)

e Velocidade absoluta (c2): Medida por um observador externo;
e Velocidade relativa (w2).: Percebida no referencial das pas em rotagao;
e Velocidade periférica (u#): Fungdo do diametro médio (dm) e da rotagdo (n).

No estagio da turbina, o angulo de saida das pas (f2) define a relagdo entre c2
(velocidade de exaustdo) e u. Para um escoamento axial puro, quanto maior (52), maior c2 e,
consequentemente, o empuxo. No entanto, angulos excessivos elevam a temperatura do gés,
exigindo materiais resistentes ao calor.

O dimensionamento do estagio da turbina ¢ importante, pois o empuxo depende
diretamente da velocidade de exaustdo (c2), que ¢ fun¢do do angulo de saida das pas (52) e da
velocidade periférica (u). Para o motor FD 3/64, descrito por Schreckling, possui f2=37° e u
= 207 m/s. A velocidade de exaustdo atinge c2 = 156 m/s, resultando em um empuxo de 17,8
N para uma vazao massica de 0,115 kg/s.

Além disso, Schreckling (1994) destaca a importancia da relacdo entre pressdo,
temperatura e eficiéncia no projeto de turbojatos. A expansado térmica do rotor e do involucro
também deve ser considerada, com uma folga segura de 0,4 mm para evitar atrito. O autor
sugere que aumentos no didmetro do rotor elevam o empuxo quadraticamente, enquanto a
adi¢do de um bocal pode incrementar o empuxo em até 20%, embora exija testes empiricos
para otimizagao.

Os compressores centrifugos sdo maquinas de fluxo amplamente utilizadas em

aplicagdes que exigem aumento de pressdo em fluidos, como em turbojatos de modelo,
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sistemas de refrigeracdo e unidades de poténcia auxiliar (APUs). Seu funcionamento baseia-se
no principio da forga centrifuga, onde o fluido ¢ acelerado radialmente do centro para a
periferia da roda do compressor, convertendo energia cinética em pressao (SCHRECKLING,
1994).

O projeto da roda do compressor envolve a determinacdo de pardmetros como
diametros de entrada (d1) e saida (d2), larguras dos canais (b1, b2), angulos das pas (51, f2) e
numero de pas (z), conforme Figura 5. A eficiéncia ¢ maximizada com pas retrocedentes (52
< 90°), que reduzem perdas por turbuléncia e melhoram a conversdo de energia cinética em

pressao no difusor.

Dimensdes principais e velocidades
de um estagio de compressor radial |

Representado sem a carcaga e sem a placa de cobertura,

Figura 5 - Angulos principais do compressor radial
Fonte: Schreckling (1994)

Conforme descrito por Schreckling (1994), o sistema de difusor desempenha um papel
critico no desempenho do motor. O ar que sai da roda do compressor em alta velocidade (170
m/s) deve ser desacelerado para aproximadamente 50 m/s antes de entrar na camara de
combustdo, visando maximizar o ganho de pressdo. O aumento de pressao teérico no difusor é
calculado pela equagdo (17).

AP = 05 2 2 (17)
Leie = 2" Po (Cz - C3) Mieit

Em que: P ¢ a massa especifica média do ar no difusor, ¢, e ¢; sdo as velocidades do

fluxo de ar na entrada e saida do difusor, respectivamente,APLeit ¢ a pressdo no difusor, e N,



13

¢ a eficiéncia do sistema do difusor, estimada em 70%. Esse processo resulta em um aumento
de pressao de aproximadamente 0,12 bar (SCHRECKLING, 1994).

No que diz respeito ao consumo de combustivel, o calculo ¢ baseado no fluxo de
massa de ar e na diferenga de temperatura entre a entrada e a saida do motor. Para o motor FD
3/64, o consumo minimo de combustivel ¢ estimado em 1,81 g/s, considerando um poder
calorifico de 40.000 J/g para hidrocarbonetos. Esse valor corresponde a um fluxo de 2,13
ml/s, assumindo uma massa especifica de combustivel de 850 kg/m® (SCHRECKLING,
1994).

A operacdo e o desenvolvimento de motores a jato para modelos de aeronaves exigem
uma série de acessorios essenciais, além dos dispositivos de medicdo convencionais.
Conforme discutido por Schreckling (1994), esses acessorios incluem sistemas de ignigao,
medicdo de combustivel, tanques e equipamentos de partida, que variam conforme o tipo de
combustivel utilizado e as preferéncias do operador.

O sistema de ignicao ¢ fundamental para iniciar a combustdo na cimara de combustao.
M¢étodos simples, como o uso de um isqueiro ou fosforo na saida da turbina podem ser
empregados, mas a instalacdo de uma vela de igni¢do de alta tensdo ou uma vela de
incandescéncia na parede da camara de combustdo oferece maior controle e seguranga
(GOULART; BRINGHENTI; OLIVEIRA, 2011)

Os tanques de combustivel e 6leo também sdo componentes essenciais. O tanque de
combustivel deve ser compativel com o tipo de combustivel utilizado, enquanto o tanque de
6leo, com capacidade de aproximadamente 20 ml, deve ser transparente para permitir a
verificagdo do nivel de 6leo (SCHRECKLING, 1994).

Por fim, os equipamentos de partida também tém sua relevancia no funcionamento do
motor. Schreckling (1994) descreve a partida com ventilador ou ar comprimido. O primeiro
método utiliza o fluxo de ar de um ventilador ou compressor para girar o rotor da turbina até a
velocidade minima necessaria para a ignicdo (SCHRECKLING, 1994).

Logo, a selecdo e configuracdo adequada desses acessorios sao fundamentais para
garantir o funcionamento eficiente e seguro de motores a jato em modelos de aeronaves
(SCHRECKLING, 1994).

Em sintese, a constru¢do da roda da turbina, conforme descrito por Schreckling
(1994), ¢ um processo complexo que combina técnicas de usinagem, soldagem e

balanceamento como mostrado na figura 6.
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Figura 6 - Micro Turbina e seus componentes
Fonte: Adaptado de Schreckling (1994)

A Figura 6 apresenta um corte esquematico do motor FD3/64, conforme documentado

por Schreckling (1994), evidenciando a integracdo dos principais componentes internos do
propulsor. Observa-se a disposi¢cdo sequencial dos subsistemas, iniciando-se pela entrada de
ar (27), seguida pelo compressor (2), camara de combustio (partes 29, 30 e 31), turbina (4) e
tubeira de escape (19,20 e 21). Destaca-se o vaporizador (33), posicionado no interior da
camara de combustdo, juntamente com os tubos de alimentagdo de combustivel (34) e os

suportes estruturais (36, 37).

2.4 Especificacoes e Analise do Motor Turbojato FD3/64

Com dimensoes reduzidas (didmetro méximo de 110 mm e comprimento de 265 mm)
e massa total de 870 g (excluindo equipamentos auxiliares), o FD3/64 ¢ projetado para operar
em altas rotacdes, atingindo até¢ 75.000 rpm (SCHRECKLING, 1994).

Conforme descrito por Schreckling (1994), os valores operacionais do motor, medidos

a 75.000 rpm, incluem um empuxo de 24 N, uma razao de pressao de 1,4, uma vazao de ar de
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0,115 kg/s e um consumo de combustivel de 160 ml/min de diesel, complementado por
aproximadamente 10-15 ml/min de gasolina. Ainda segundo o mesmo, a temperatura dos
gases de exaustdo atinge 630°C, com uma velocidade de fluxo de 209 m/s, indicando um
desempenho adequado para aplicagdes em aeromodelos. Além disso, o motor apresenta uma
faixa de empuxo variavel entre 2 e 24 N, com velocidade minima de auto-sustenta¢do de
8.000 rpm e velocidade de marcha lenta de 20.000 rpm (SCHRECKLING, 1994).

O FD3/64 ¢ um motor turbojato que combina simplicidade construtiva e desempenho
adequado, sendo uma solucdo vidvel para entusiastas de aeromodelismo e aplicagdes

educacionais conforme mostrado por Schreckling (1994).

2.5 Simulacao fluidodinamica no ANSYS CFX

As equacdes de Navier-Stokes representam o arcabougo matematico para descrever a
dindmica de fluidos, constituindo-se em equagdes diferenciais parciais ndo lineares (ANSYS,
2016). Conforme a ANSYS (2016), essas expressdes podem ser discretizadas numericamente
para resolver problemas de escoamento continuo, sendo fundamentais em simulagdes
computacionais.

A equacdo de conservacdo da massa, na forma conservativa, ¢ dada por Maliska
(2004) pela equacao (18):

o 9 —
ac T ox, (pu) =0 (18)
A forma final das equacdes de Navier-Stokes para fluidos newtonianos esta

representada pela Equagdo 19:

(19)

i d 6ui ui
+ ox (pujui) = dx, + dx. (P— 6x,) + S
L ] J

a(pu)

U

ot

Nessas expressoes 0 termo representa a taxa de variagdo temporal da quantidade
de movimento por unidade de volume no interior do volume de controle, enquanto

% (pu]_ui) representa o transporte liquido de quantidade de movimento por advecgdo
j

. . , aP . .. . ~
através das fronteiras do volume de controle. J& — ——— indica o gradiente de presséo,

L

Jdu,
(u axl) representa a taxa de transporte de quantidade de movimento por difusdo

dx
j j
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molecular, decorrente da viscosidade do fluido, e s representa a geracao ou o sumidouro de
quantidade de movimento por fontes externas ao escoamento, ndo contempladas nos demais
termos da equacao .

Em escoamentos compressiveis, o nimero de Mach (M) surge como parametro critico,
definido pela razao entre a velocidade do fluido (V) e a velocidade do som no meio (a)

(WHITE 2018).
M = V/a (20)

Como explica White (2018), em gases, mesmo com pequenas variagdes de pressao
(razao 2:1), € possivel atingir regimes supersonicos (M > 1).

O software Ansys CFX adota o método dos volumes finitos para resolver as equagdes
governantes. Nessa abordagem, o dominio do escoamento ¢ dividido em sub-regides discretas
(volumes de controle), onde as equagdes integrais sdo linearizadas e resolvidas iterativamente
como mostra a Figura 7. Segundo a ANSYS (2016), essa técnica permite mapear variaveis
como pressdo e velocidade em pontos estratégicos, gerando uma representacdo numérica

precisa do comportamento do fluido.

VCs

Figura 7 - No6s nos vértices dos VCs (esquerda) e noés nos centros dos VCs (direita) para uma grade quadrilatera.
Fonte:Osses (2016).

Conforme Anderson (2010), sua formulagdo matematica para modelar desde
escoamentos laminares até turbilhdes complexos, sendo a base para simulagdes em Dinamica
dos Fluidos Computacional (CFD).

A dificuldade em obter solucdes analiticas decorre da ndo linearidade do termo
convectivo, que exige métodos numéricos avangados para a discretizacdo. Contudo, para
geometrias complexas, a CFD torna-se indispensavel, empregando algoritmos como SIMPLE
(Semi-Implicit Method for Pressure-Linked Equations) para acoplar pressdao e velocidade

(VERSTEEG e MALALASEKERA, 1995).
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O nimero de Mach (M) classifica escoamentos compressiveis em:

e Subsodnico (M < 0, 3): Efeitos de compressibilidade despreziveis;

e Transonico (0,8 < M < 1,2): Formagao de ondas de choque localizadas;

e Supersonico (M > 1): Dominado por choques e expansdes abruptas (ex.: foguetes);

e Hipersonico (M > 5): Efeitos termoquimicos significativos (ex.: reentrada
atmosférica).

Como destacado por Anderson (2010), em gases, a transicdo para M > 1 ocorre com
razdes de pressdo modestas (2:1) devido a baixa velocidade do som (~343 m/s no ar). Em
liquidos, onde a velocidade do som ¢ maior (~1500 m/s na agua), alcangar regimes
supersOnicos exigiria pressoes impraticaveis, limitando aplicagdes a contextos experimentais
(WHITE, 2018).

O método dos volumes finitos (MVF) destaca-se por garantir a conservagao local de
massa, quantidade de movimento, energia e das grandezas da turbuléncia em cada volume de
controle (MALISKA, 2004; VERSTEEG ¢ MALALASEKERA, 1995). No Ansys CFX, o
processo envolve:

e Pré-processamento: geracdo da malha. No compressor, de uma passagem de pa, gerada
no ANSYS TurboGrid. Na camara de combustdo, a malha ¢ gerada usando ANSYS
Meshing R18.1.

e Discretizagdo: integracdo das equagdes de conservacdo em cada volume de controle,
construido ao redor dos nés da malha (método dos volumes finitos baseado em
elementos) (MALISKA, 2004). Nos termos advectivos, foi usado o esquema High
Resolution no compressor e o esquema Upwind na cdmara de combustdo. Em ambos,
a turbuléncia foi discretizada com esquema de primeira ordem (First Order) (ANSYS,
2016);

e Solugdo: solucionador acoplado, que resolve pressdo e velocidade em um tnico
sistema linear, com multigrid algébrico (ANSYS, 2016). As simulacdes sdo em regime
permanente.A convergéncia foi controlada pelo residuo méaximo de 10 no
compressor € pelo residuo RMS de 10 na cdmara;

e Pos-processamento: Visualizacdo de campos de pressdo, vorticidade e linhas de
corrente (ANSYS, 2016).

A escolha do modelo de turbuléncia influencia diretamente a precisdo, especialmente
em escoamentos com separacdo de camada limite (WILCOX, 2006). Dentre os modelos

RANS, destacam-se duas abordagens amplamente utilizadas, o modelo k-¢ € o modelo k-.
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O modelo k-¢ ¢ fundamentado em duas equagdes de transporte: uma para a energia
cinética turbulenta (k) e outra para a taxa de dissipacdo (¢). A Equacao (21) especifica a
viscosidade turbulenta. A equacdo para k ¢ expressa pela equagdo (22). Enquanto a equagao

para ¢ ¢ dada pela equagdo (23)(VERSTEEG e MALALASEKERA, 1995).

n=pC - @1)

Onde C . ¢ uma constante adimensional.

(k) . . _
—5 T div(pkU) = dlvl 5, grad k} + ZutEij Eij pe (22)

2 (23)

" & _ &
grad £]+ C18 P 2utEU Eij CZSp .

o

€

d(pe) , ST
—o T div(pUse) = dwl

Em palavras, as equacdes representam: Taxa de variacdo de k ou e+ transporte de k ou
€ por convecgdo = Transporte de k ou € por difusdo + taxa de produgdo de k ou € - taxa de
destruicao de k ou «.

As equagdes contém cinco constantes ajustaveis C K Gk,GS,C e © C " O modelo k-¢

padrdo aplica valores para as constantes que sdo obtidos através de um ajuste para um amplo

range de escoamentos turbulentos (VERSTEEG e MALALASEKERA, 1995).

¢ =009 0 =1,00,0 =1,30; C

u k € le = 144 CZS = 1,92 (24)

Para niimeros de Reynolds baixos as condi¢des de contorno mencionadas acima nao
podem ser usadas O amortecimento de parede precisa ser aplicado para garantir que as
tensdes viscosas se sobreponham as tensdes turbulentas de Reynolds em baixos numeros de
Reynolds e na subcamada viscosa adjacente a paredes solidas.As equagdes do modelo k — €

para baixo numero de Reynolds, que substituem as equacdes (21) até (23) sao dadas abaixo:

kZ

u=pC f A 25)
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208 4 div(pkU) = div[(u + %)grad kl + 2uE E — pe (26)
k L l

d(pe) a(puis) _ 0 [ B\ oe € 82
e T o 6le n+ Ts a—x] + ClsfszutEij Eij — CZs fsz (27)

A modificacdo mais 6Obvia, feita universalmente, ¢ incluir uma contribuicao viscosa
nos termos de difusdo nas equagdes (26) e (27). As constantes C ll,C . © C 28550 multiplicadas
por fungdes de amortecimento de parede, f v f L€ f . Como exemplo, citamos as func¢des de

amortecimento de parede de Lam e Bremhorst (1981 apud Versteeg ¢ Malalasekera, 1995,

p.74), que sao particularmente bem-sucedidas:

f,= 11— exp(~ 0,0165 Rey]2(1 + Zg’e’f) (28)
f,= (1 + ";95)3 (29)
f,=1— exp(—Re? (30)

Este modelo ¢ robusto e eficiente para escoamentos com alta inércia e baixa separacao
de camada limite, como em trocadores de calor e sistemas de ventilagdo. No entanto,
subestima efeitos de gradientes adversos de pressdo e apresenta limitagdes em geometrias
curvilineas (VERSTEEG e MALALASEKERA, 1995).

Ja o modelo k- SST (Shear Stress Transport), proposto por Menter (1994), combina
as vantagens do modelo k-o (precisdo proximo a parede) e k-¢ (estabilidade em regides
livres). Sua equagdo para a taxa especifica de dissipagdo (o) inclui um termo de cruzamento
que adapta o modelo a diferentes regides do escoamento, As equagdes de transporte base do
modelo assumem a seguinte forma tensorial conforme as equagdes (31) e (32) apresentadas
por Menter (1994).

O lado esquerdo das equacdes a seguir ¢ a derivada lagrangiana:

D/Dt:= 03t + ud/ox.
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Db _ - M g 9 _ok_
e = Tyax ~ BP0k A+ 5ol o )5, 31)
pw) _ v %

]

2 d Jw
at v_tTij 6xj - Bp(k) + 6_961 [(u + o-mp't) 6xj
(32)

+2p(1 — Fl)o . —-2& %o

w2 w 0x. 0Jx.
j Jj

A fungdo de transi¢ao F1 (blending function), formulada no modelo de turbuléncia de
Menter (1994), atua como o mecanismo central de acoplamento entre as formulagoes k-m e
k-e. Nas proximidades de superficies solidas (subcamada viscosa e regido da camada limite),

a fun¢do assume o valor F = 1, ativando a formulacdo k-o original de Wilcox. Conforme a

distancia normal a parede aumenta em dire¢do a regido externa da camada limite e aos

escoamentos de cisalhamento livre, F 1 decai suavemente para 0, mudando o modelo para a

forma transformada do k-¢.

A viscosidade turbulenta ¢ definida conforme a equagao (33):

ak
1

y=—t (33)

t max(alw;QFZ)

Nesta expressao, a, equivale a constante empirica de 0, 31, Q representa a magnitude
absoluta da vorticidade, ¢ F 5 ¢ uma segunda fun¢do de mistura (MENTER, 1994).

Para assegurar a coeréncia numérica durante a transi¢do espacial das formulacdes, as
constantes operacionais do modelo SST ndo sdo fixas, sendo calculadas iterativamente através

de uma interpolagdo matematica ponderada pela funcao F v

b=Fo +A-F)o, (34)

O conjunto de constantes inerentes a regido interna da camada limite (¢ 1) sdo:

o, =0850 =05p =00750;a = 0,31; B =009 k=041 (35

1
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Em contrapartida, o conjunto correspondente a regido externa (¢ 2):

o, = 1,0; o ,= 0,856; Bz = 0,0828;3 = 0,09;ek = 0,41;

2 (36)

A selecado do modelo de turbuléncia deve considerar fatores como recursos
computacionais, caracteristicas do escoamento e precisdo requerida. Modelos RANS, como
k-¢ e k-o SST, sdo preferiveis para escoamentos internos e aplicagdes industriais rotineiras,
enquanto hibridos (DES, SAS) atendem a casos com separacdo de camada limite. O LES
reserva-se a fendmenos transientes criticos, exigindo infraestrutura de alta performance. A
experiéncia do usuario também ¢ crucial, pois modelos RANS toleram malhas menos
refinadas, ao passo que LES e DES demandam expertise em geracdo de malha e
pos-processamento (WILCOX, 2006). Conforme a literatura cientifica (WILCOX, 2006;
MENTER, 1994; SPALART, 2009), os modelos de turbuléncia variam em complexidade e
custo computacional, sendo aplicaveis a diferentes cendrios industriais e académicos,

conforme apresentado na Tabela 1.

Tabela 1 - Sintese dos modelos de turbuléncia

Modelo Complexidade Custo Computacional Aplicacoes Tipicas
k-¢ Baixa Baixo HVAC, escoamentos internos.
k- SST Moderado Moderada Aerodindmica, turbomaquinas.
DES Alta Alto Automotivo, separagdo de

camada limite.

LES Muito Alta Muito Alto Industria, projetos que requerem
alta tolerancia fisica.

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A confiabilidade das simulagdes CFD depende da validagao experimental e da analise

de incertezas.
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2.6 Consideracoes finais do capitulo

O Capitulo 2 consolida a base tedrica do trabalho, abordando conceitos fundamentais
sobre turbinas a gas, com foco no modelo FD3/64, e revisando as metodologias da
Fluidodindmica Computacional (CFD). Essas ferramentas sdo destacadas como essenciais
para a analise estrutural e fluidodinamica de sistemas complexos, como microturbinas. A
revisdo bibliografica permite identificar desafios e lacunas na area, reforcando a importancia

de abordagens interdisciplinares.
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3. METODOLOGIA

Este capitulo delineia os procedimentos metodologicos adotados para o
desenvolvimento e constru¢do de um protdtipo funcional de uma microturbina a jato,
utilizando técnicas de simulagdo, para avaliar e otimizar o desempenho do equipamento.
Aborda-se, de forma sistematizada, as etapas de equacionamento tedrico e dimensionamento
técnico, bem como os critérios aplicados para a defini¢do de parametros operacionais e
geométricos dos  componentes.  Adicionalmente, expde-se a fundamentacdo
teorico-metodologica que orientou a andlise estrutural e termodinamica intrinseca ao processo

de concepc¢ao da microturbina a jato.

3.1 Tipo de Pesquisa

A investigagdo cientifica pode ser categorizada de diversas maneiras, constituindo-se
como um procedimento formal e metodoldgico para solucionar problemas de maneira
estruturada e objetiva (GIL, 2007). Conforme o autor, as pesquisas podem ser agrupadas em
trés categorias principais: exploratoria, descritiva e explicativa.

A pesquisa exploratdria tem como objetivo principal elucidar, aprimorar e reformular
conceitos e ideias, valendo-se de métodos como revisdo bibliografica, analise documental,
entrevistas e estudos de caso (GIL, 2007). Além disso, ela ¢ conduzida por meio de
experimentacdes praticas e andlises de exemplos concretos, o que facilita a compreensao do
objeto de estudo.

Por outro lado, a pesquisa descritiva visa observar e analisar as particularidades de um
fendmeno especifico, estabelecendo correlagdes entre varidveis por meio da coleta sistematica
de dados (GIL, 2007). Essa modalidade exige que o pesquisador possua um conhecimento
prévio sobre o tema e tem como finalidade descrever fendmenos associados a uma
problematica. No ambito deste estudo, a pesquisa descritiva é empregada na avaliagdo do
funcionamento de uma microturbina a gas, permitindo a coleta e comparagao de dados
relacionados a efici€éncia, bem como a analise do uso de simulagdes computacionais no
projeto e constru¢dao do equipamento.

Ja a pesquisa explicativa busca identificar os fatores que influenciam ou determinam a
ocorréncia de determinados fendmenos, ampliando o entendimento da realidade ao explicar

suas causas e motivagoes. Dessa forma, ela se caracteriza por elucidar os motivos subjacentes
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aos eventos, identificando os elementos que sustentam a problemadtica investigada (GIL,
2007).

Quanto a abordagem metodologica, as pesquisas podem ser classificadas como
qualitativas ou quantitativas. A abordagem qualitativa fundamenta-se na interpretagdo e em
técnicas que buscam construir uma compreensdo da realidade, ocupando um papel central na
elaboracdo teorica (MINAYO, 2003). Ela se concentra em aspectos ndo mensuraveis,
coletados por meio de observagao, descricao e registros. Por sua vez, a pesquisa quantitativa
baseia-se na coleta e analise de dados numéricos, utilizando ferramentas estatisticas para o
tratamento das informagdes obtidas (LAKATOS e MARCONI, 2006). Esse método representa
os dados em forma numérica, permitindo analises estatisticas que validam hipoteses e
conclusdes (SILVA, 2004).

No contexto deste trabalho, optou-se pela abordagem quantitativa, uma vez que os
calculos, dimensionamentos e pardmetros operacionais analisados sdo expressos
numericamente. Além disso, no que diz respeito aos procedimentos técnicos, a pesquisa
bibliografica foi empregada como base teodrica, por meio da consulta a livros, teses,
dissertacdes e artigos cientificos, enriquecendo o embasamento tedrico do estudo. A pesquisa
experimental, por sua vez, permite a manipulacdo de varidveis controladas para observar,
examinar e interpretar os efeitos no objeto de estudo (GIL, 2007).

Diante disso, este estudo adota uma abordagem quantitativa, exploratéria e descritiva,
utilizando-se de uma base bibliografica para a fundamentagdo tedrica e complementando-a

com métodos experimentais para a avaliacdo do desempenho de uma microturbina a gés.

3.2 Materiais e métodos

Este estudo esta embasado em uma revisdo bibliografica sobre microturbinas a gas,
abordando seus componentes, constru¢do, principios de funcionamento e aplicagdes. Também
sdo analisadas as ferramentas utilizadas para auxiliar no desenvolvimento da pesquisa, os
quais desempenham um papel fundamental na modelagem, simulacdo e andlise dos dados.
Esses aspectos podem ser visualizados de forma esquematica no fluxograma apresentado na

Figura 8.
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Figura 8 - Fluxograma do desenvolvimento do projeto

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)
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O desenvolvimento do projeto tem inicio com a definigdo do problema, etapa
fundamental para estabelecer as questdes de pesquisa, os objetivos, geral e especificos, bem
como a justificativa que sustenta a relevancia do estudo. Na sequéncia, realiza-se a revisao
bibliografica, a fim de consolidar a base teorica do trabalho. Essa revisdo aborda conceitos
fundamentais, tais como o funcionamento de microturbinas a gas, o ciclo termodinamico de
Brayton, o modelo FD3/64 de Schreckling e os métodos de simulagdo computacional. Essa
fase assegura que o projeto esteja fundamentado no conhecimento cientifico existente, além
de possibilitar a identificacdo de lacunas e oportunidades para inovacgao.

A etapa subsequente corresponde a defini¢do dos parametros do equipamento e para
analise empregadas nos softwares de simulagdo. Nessa fase, sdo detalhados os métodos
empregados para a coleta e andlise dos dados, incluindo a realizagdo de simulacgdes
numéricas. Além disso, sdo estabelecidas as varidveis criticas do estudo, tais como pressao,
temperatura e vazao massica, bem como os indicadores de desempenho, incluindo eficiéncia
isentrdpica e relacdo empuxo-peso.

Com a fundamentacao tedrica e metodologica consolidada, procede-se a construgdo do
prototipo, baseado no modelo FD3/64 de Schreckling, porém com adaptacdes voltadas a
otimiza¢do de desempenho. Para a modelagem computacional, sdo empregadas ferramentas
de CAD, enquanto as analises de comportamento fluidodindmico sdo realizadas por meio de
CFD, respectivamente. As simulagdes computacionais permitem a avaliacdo virtual de
componentes como compressor, turbina e cdmara de combustao, possibilitando a identificagao
de pontos criticos, tais como tensdes mecanicas e distribui¢do térmica. Dessa forma, ¢
viabilizada a validac¢ao de eventuais modificagdes antes da fabricagao fisica do prototipo.

A etapa de avaliacao do desempenho compreende a realizagdo de testes experimentais
e a comparagdo dos resultados obtidos com aqueles provenientes das simulagdes
computacionais. Sao conduzidas medi¢des de empuxo, consumo de combustivel, temperatura
de exaustdo e estabilidade operacional, com o objetivo de validar o desempenho do prototipo.
Os dados coletados permitem ajustes no design e na operagdo da microturbina, assegurando

melhorias no seu desempenho global.

3.3 Variaveis e indicadores

De acordo com Lakatos e Marconi (2003) e Gil (2007), uma variavel pode ser definida

como um elemento passivel de classificagdo ou mensuragao, que assume diferentes valores ao
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longo de um estudo. Ela pode representar um conceito operacional, uma propriedade ou um

fator especifico, cujas variagdes sao analisadas para compreender determinado fendmeno.

Nesse contexto, a Tabela 2 apresenta as variaveis e seus respectivos indicadores

relacionados ao projeto em questao.

Tabela 2 - Variavelis e indicadores

Variaveis

Indicadores

Condi¢des ambientais

Dimensdes dos Componentes

Compressor

Camara de Combustao

Turbina

Simulagdo Computacional

Altitude local
Temperatura ambiente
Pressdo atmosférica

Diametro do compressor e turbina

Comprimento e diametro da camara de combustdo
Geometria das pas

Dimensdes do difusor e do bocal de exaustdo
Folgas entre componentes moveis e fixos

Razao de pressao

Perda de pressao na entrada
Trabalho requerido
Eficiéncia isentropica
Vazao massica

Pressao de entrada e de saida;
Temperatura de entrada e de saida;
Dimensdes dos componentes
Zonas de combustao.
Combustivel;

Temperatura de saida
Pressdo de saida
Trabalho realizado
Eficiéncia isentropica

Modelos de turbuléncia
Tempo de simulagao
Volume do dominio
Malha do dominio
Condig¢des de contorno

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

3.4 Instrumento de Coleta de Dados

Conforme mencionado anteriormente, esta pesquisa caracteriza-se como bibliografica,

quantitativa, exploratoria e descritiva. Dessa forma, os dados necessarios para a realizagao do
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estudo foram coletados por meio de uma revisdo bibliografica abrangente, que incluiu a
consulta a livros, teses, dissertacdes, artigos cientificos e catdlogos técnicos. Além disso, no
que se refere ao processo de obtencao de dados, uma vez realizadas as simulagdes numéricas
de fluidodinamica computacional, as quais irdo fornecer informagdes essenciais para a analise

e interpretagdo dos resultados.

3.5 Tabulac¢ao de dados

Com base nos dados coletados, os padrdes do sistema sdo definidos e, posteriormente,
modelados em CAD utilizando o software Solidworks®. Em seguida, as simulagdes
numéricas de fluidodindmica sdo executadas por meio do software ANSYS CFX e ANSYS
FLUENT. Além disso, ferramentas como Microsoft Word e Excel sdo empregadas para a
elaboracdo do relatorio do estudo, organizacdo dos resultados, desenvolvimento de tabelas e
graficos, e realizacdo de célculos analiticos, contribuindo para uma analise mais detalhada e

precisa dos dados obtidos.

3.6 Consideracoes finais do capitulo

Neste capitulo, realiza-se a classificagdo do tipo, dos objetivos e dos procedimentos
técnicos adotados na pesquisa, com base na bibliografia referenciada. Em seguida, sao
descritos os materiais ¢ métodos empregados para o desenvolvimento do estudo, os quais
estdo sintetizados no fluxograma da Figura 8. Além disso, apresentam-se as variaveis e 0s
indicadores relacionados ao processo, detalhados na Tabela 2. Também sdo abordados os
recursos utilizados para a coleta e tabulagdo dos dados, essenciais para a analise e
interpretagdo dos resultados. Todos esses procedimentos € materiais t€m como finalidade
subsidiar a compreensao do capitulo de resultados e discussao, garantindo uma base solida

para as conclusdes do trabalho.
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4. RESULTADOS

Este capitulo apresenta os resultados obtidos a partir da modelagem e simulacdo dos
sistemas que compdem a microturbina a géis, partindo da andlise fluidodinamica
computacional (CFD) de seus principais componentes até chegarmos a sua construgdo.
Inicialmente, sdo expostos os dados de entrada, condigdes de contorno e os resultados
numéricos relativos as simulagdes do compressor centrifugo, da camara de combustao e da
turbina radial. Na sequéncia, detalha-se a construgcdo do prototipo fisico da turbina FD 3/64
modificada, abrangendo os materiais, processos de fabricagdo e procedimentos de montagem

empregados

4.1 Desenvolvimento e Modelagem da Microturbina FD3/64 Modificada

O desenvolvimento da microturbina proposto neste trabalho teve como ponto de
partida o projeto FD3/64, desenvolvido por Kurt Schreckling (1994), amplamente difundido
na construcao experimental de microturbinas de pequeno porte. Entretanto, diferentemente do
projeto original, que emprega um conjunto rotativo desenvolvido especificamente para essa
turbina, o presente trabalho adotou um conjunto rotativo comercial proveniente do
turbocompressor Master Power R474.

A utilizagdo desse conjunto rotativo teve como principal objetivo utilizar um conjunto
de alta complexidade de fabricacdo dos componentes de alta precisdo, concentrando o
desenvolvimento nas adaptacdes estruturais necessarias para compatibilizar o conjunto
comercial com a arquitetura da FD3/64.

Em razdo das diferengas dimensionais existentes entre os dois conjuntos, tornou-se
necessaria a remodelagem de diversos componentes, preservando, sempre que possivel, os
principios construtivos originalmente propostos por Schreckling (1994).

Toda a adaptagdo foi desenvolvida utilizando o software SolidWorks®, permitindo a
modelagem tridimensional de cada componente, a verificagdo de interferéncias mecanicas, a
montagem virtual do conjunto e a geracdo dos desenhos técnicos utilizados durante a

fabricagao.
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4.1.1 Conjunto compressor turbina

A principal modificagdo introduzida neste trabalho consiste na substituic¢do do
conjunto rotativo originalmente proposto por Schreckling (1994) pelo conjunto proveniente
do turbocompressor Master Power R474.

Segundo Schreckling (1994), o eixo da FD3/64 possui comprimento total de 112
milimetros, apresentando didmetro de 14 milimetros em sua regido central e 12 milimetros
nas extremidades.

Em contrapartida, o conjunto rotativo R474 apresenta comprimento maximo de 90
milimetros entre o compressor € a turbina, com didmetro de 7 milimetros na extremidade do

compressor ¢ 10 mm na extremidade da turbina. Essa diferenga dimensional ¢ apresentada na

Figura 9.
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Figura 9 - Comparagdo entre eixos FD3/64 ¢ Master power R474.
Fonte:figura 9A - Schreckling (1994). 9B - Elaborado pelo autor (2026).

A redugdo de aproximadamente 22 mm no comprimento disponivel do eixo tornou
incompativel a utiliza¢ao direta dos componentes originais da FD3/64, tornando necessaria a

remodelagem da estrutura interna da microturbina.
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4.1.2 Adequagdes dimensionais

As modificagdes realizadas buscam preservar as formas construtivas da FD3/64,
alterando apenas os componentes cuja geometria era incompativel com o conjunto rotativo
R474. De forma geral, as alteracdes concentraram-se na regido central da microturbina,
composta pela camara de combustdo, suporte dos rolamentos.

Ja os componentes da regido frontal sofrem apenas pequenas adaptagdes relacionadas
aos materiais empregados, enquanto a geometria permaneceu praticamente inalterada. A

Figura 10 apresenta uma visdo geral das regides modificadas.

Estrutura frontal

Figura 10 - Divisdo entre estrutura frontal, central e traseira da microturbina
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

4.1.3 Estrutura frontal da microturbina

A estrutura frontal compreende o difusor, o anel externo e as palhetas direcionadoras
do compressor. Como o didmetro do compressor do turbocompressor R474 ¢ de 60
milimetros, valor muito préximo ao compressor de 66 milimetros utilizado no projeto original
de Schreckling (1994), a geometria dessa regido nao exigiu alteragdes significativas, sendo
necessaria apenas a reducdo do didmetro interno do anel externo do difusor, de 67 milimetros
para 61 milimetros, com a manutencdo de uma folga de 1 milimetros em relagdo ao

CoOmMpressor.
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Dessa forma, sdo preservadas as dimensdes originalmente propostas para o difusor e
para o conjunto de palhetas, sendo realizadas apenas adaptacdes relacionadas aos materiais
empregados. As dimensdes finais da montagem dos componentes sao apresentadas na Figura

11 e as medidas discricionérias de cada peca se encontram em anexo.
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Figura 11 - Difusor Microturbina
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Enquanto o projeto original utiliza madeira compensada na fabricagdo do difusor e do
anel externo, neste trabalho esses componentes foram confeccionados em aluminio, material
escolhido devido a sua maior rigidez estrutural, resisténcia a corrosao e facilidade de

usinagem (CALLISTER; RETHWISCH, 2021).

4.1.4 Estrutura Central da microturbina

A estrutura central concentra os componentes responsaveis pelo processo de
combustdo e pelo suporte do conjunto rotativo, sendo a regido que apresentou as maiores

modifica¢des em relagdo ao projeto original.
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A camara de combustdo proposta por Schreckling (1994) foi desenvolvida para um
eixo com comprimento total de 112 mm, tornando-se incompativel com o espago disponivel
apo6s a adocao do conjunto rotativo R474.

Para compatibilizar o projeto, foi reduzido o comprimento total da camara de
combustdo mediante a eliminagdo da regido correspondente a zona de diluigdo,
preservando-se as zonas primaria e secundaria responsaveis pela estabilizagdo da chama. As
principais modificacdes dimensionais da camara de combustdo podem ser observadas na

Figura 12.
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@ 48,00 mm , ©P5,49 mm
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Figura 12 - Dimensoes Camara de Combustao adaptada
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Além da camara de combustdo, o suporte central dos rolamentos também teve seu
comprimento reduzido, garantindo o correto posicionamento do eixo e mantendo o

alinhamento entre compressor, cAmara de combustdo e turbina.

4.1.5 Estrutura traseira

ApoOs a realizacdo das adaptacdes dimensionais, todos os componentes foram
modelados tridimensionalmente no software SolidWorks®. A montagem virtual permitiu
verificar interferéncias entre as pecas, validar o alinhamento do conjunto rotativo e assegurar
a compatibilidade entre os componentes antes do inicio da fabricagao.

A utilizagdo da modelagem CAD também possibilitou a obtencdo dos desenhos

técnicos empregados na fabricagdo dos componentes, reduzindo retrabalhos e aumentando a
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precisdo dimensional durante a constru¢do do prototipo. A Figura 13 apresenta a montagem
final da microturbina desenvolvida neste trabalho, € os demais desenhos técnicos estdo

apresentados nas folhas em anexo

78.00 mm

@116,00 mm

SECAQ e

Figura 13 - Dimensdes Microturbina adaptada
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

4.2 Simulacio numérica do compressor centrifugo R474

Esta secdo apresenta os resultados obtidos na simulagdo numérica do escoamento no
rotor do compressor centrifugo pertencente ao turbocompressor Master Power R474 Figura
14. A andlise foi realizada com o objetivo de avaliar o comportamento aerodinamico do
compressor em diferentes rotacdes, obtendo-se parametros como razao de pressao total-total,

razao de temperatura total-total, poténcia absorvida, vazao massica e eficiéncia isentropica.

R474

TURBO PERFORMANCE MP 330C
47149,5 JOURNAL BEARING

47,0mm x 60,0mm - 7/7 PALHETAS | BLADES .
ROTOR COMPRESSOR | COMPRESSOR WHEEL Alaminit fesado | Forged Alumindum A, o

Figura 14 - Compressor automotivo
Fonte: Adaptado MasterPower

A geometria do rotor foi modelada a partir das dimensdes extraidas do catalogo

técnico do turbocompressor R474 e complementada por medicdes realizadas diretamente
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sobre imagens do rotor utilizando o software ImagelJ. Esse procedimento permite estimar os
principais parametros geométricos necessarios para a geracdo do modelo no ANSYS
Vista/BladeModeler, como diametro de entrada, diametro externo, numero de pas, angulo de
backsweep e dngulo de rake.

De acordo com Pakle e Jiang (2021), em compressores centrifugos transonicos de alta
rotagdo, parametros como geometria meridional, angulo das pas, distribui¢ao de carregamento
e controle do escoamento proximo ao shroud exercem influéncia significativa sobre o
desempenho aerodinamico do equipamento.

A avaliacdo ¢ conduzida em duas etapas principais. Inicialmente, ¢ utilizada a
ferramenta ANSYS Vista TF, com a finalidade de obter uma estimativa preliminar do
desempenho do compressor. Em seguida, sdo realizadas simulagdes tridimensionais no
ANSYS CFX, permitindo uma anélise mais detalhada do campo de escoamento no interior do
rotor. Além disso, € realizada uma andlise paramétrica complementar com vazao massica fixa,
com o objetivo de isolar o efeito da rotacdo sobre os parametros de desempenho.

Os principais parametros avaliados sdo a razao de pressado total, razdo de temperatura
total, poténcia absorvida, eficiéncia isentropica total, vazao massica e distribuicao das

grandezas aerodinamicas ao longo do rotor.

4.2.1 Dados de entrada

A geometria do compressor ¢ definida a partir das dimensdes principais do rotor do
turbocompressor Master Power R474. A roda compressora apresenta diametro de entrada de
aproximadamente 47 mm e didmetro externo préximo de 60 mm. A configuracdo geométrica
¢ composta por sete pas principais e sete pas secundarias, totalizando quatorze passagens
parciais ao longo da periferia do rotor.

Os angulos caracteristicos das pas sdo obtidos através do catdlogo do rotor do
turbocompressor Master Power R474, considerando dados extraidos do catidlogo técnico,
verificacoes das medicoes realizadas por analise de imagem usando o software Imagel e
valores adotados com base no trabalho de Rodrigues (2022), que realiza a simulacao
computacional de uma microturbina a gés utilizando um turbocompressor.

A utilizagdo desse procedimento permite estimar o angulo de backsweep e o angulo de
rake como mostra a Figura 10, necessarios para a reconstru¢do aproximada da geometria no

ambiente de modelagem do ANSYS.
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Blade backsweep

Blade rake

Figura 15 - Angulos do compressor radial
Fonte: Adaptado de Pakle e Jiang (2021)

Esses dados sdao necessarios para a reconstrugdo aproximada da geometria do rotor no
ambiente computacional e para a defini¢do das propriedades iniciais do escoamento. A Tabela
X apresenta os valores adotados para a modelagem do compressor, incluindo dimensdes
principais, angulos caracteristicos das pas, numero de pas, fluido de trabalho e condicdes

termodinamicas de entrada.

Tabela 3 — Dimensdes do compressor radial adotadas para a modelagem do equipamento

Compressor Centrifugo / radial
Angulo backsweep 40°
Angulo rake 60°
Diametro de entrada 47 mm
Diametro de saida 60 mm
Numero de aletas principais 7

Numero de aletas secundarias 7

Fluido de trabalho Ar
Temperatura de entrada do fluido de | 18,4°C
trabalho

Pressdo atmosférica 89,600 kPa

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2022), catalogo técnico Master Power

Os angulos de backsweep e rake sao utilizados para representar a orientacio
aproximada das pas, enquanto os didmetros de entrada e externo definem a geometria
meridional bésica do rotor no modulo Blade Design do Ansys CFX. A adog¢ao do fluido de

trabalho sendo o ar como um gés ideal, juntamente com a pressao total de entrada de 89.600
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Pa e a temperatura total de entrada de 291,55 K, estabelece as condi¢des termodinamicas

iniciais empregadas nas analises no ANSYS Vista TF e no ANSYS CFX.

4.2.2 Condicdes Operacionais

As condigdes de contorno adotadas na simulagdo sdo definidas com base nos dados
operacionais do compressor Master Power R474. Os valores de rotagdo e vazao massica sao
obtidos a partir do mapa de desempenho do compressor, disponibilizado no software de
catdlogo online da Master Power, e comparados com os parametros utilizados por Rodrigues
(2022) em estudo de simulagdo computacional de uma microturbina a gés utilizando

turbocompressor. A Figura 16 mostra o mapa de desempenho da turbina Master Power R474.
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Figura 16 - Mapa de Desempenho R474
Fonte: Adaptado de Catalogo online MasterPower

O mapa de desempenho conforme a Figura 16 relaciona a razdo de pressdo, a vazao

massica corrigida e as linhas de rotagdo do rotor. A partir desse mapa, sdo selecionados
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diferentes pontos de operagdo, cada um definido por uma rotacdo e uma vazdo madssica
correspondente. Dessa forma, as simulacdes sdo realizadas considerando diferentes condig¢des
operacionais, permitindo avaliar a influéncia da variagdo da vazao e da rotacdo sobre o
desempenho aerodinamico do compressor.

A Tabela 4 apresenta os pontos extraidos do mapa de desempenho, contendo a rotagdo

do compressor e a respectiva vazao massica considerada.

Tabela 4 — Pontos de operacdo adotados para a simulacio do compressor

Rotagio [rpm] Vazao massica [kg/s]
80.000 0,100
85.000 0,100
94.000 0,118
108.000 0,140
113.000 0,150
123.000 0,167
137.000 0,199
151.000 0,232
165.000 0,256

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2022), catalogo técnico Master Power.

Nas simulagdes CFD, a entrada do dominio ¢ configurada com pressao total de 89.600
Pa e temperatura total de 291,55 K, no referencial estaciondrio. A saida ¢ definida por meio da
imposi¢do da vazdo madssica correspondente a cada ponto de operagdo. O dominio fluido ¢
configurado em referencial rotativo, com velocidade angular equivalente a rotagdo analisada
em cada caso. As superficies laterais do dominio sdo configuradas com periodicidade
rotacional, permitindo representar apenas um canal de passagem entre pas e reduzir o custo

computacional da andlise.

4.2.3 Malha computacional

A malha computacional ¢ gerada no médulo ANSYS TurboGrid. A malha utilizada

apresenta aproximadamente 486.139 nds e 530.840 elementos hexaédricos. O fator global de
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refinamento adotado ¢ igual a 0,8 e o refinamento da camada limite proporcional ao tamanho
da malha. A Figura 17 demonstra os elementos de malha gerados para a analise.

Nao foi realizado teste de independéncia de malha. A malha de 486 mil nos foi gerada
no TurboGrid, ferramenta dedicada a canais de turbomaquinas que produz malha hexaédrica
estruturada com qualidade controlada. A andlise ¢ comparativa entre rotacdes e validada pela
razdo de pressdo frente a curva do fabricante. Recomenda-se o estudo de independéncia de

malha em trabalhos futuros.
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Figura 17 - Malha Compressor
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A tabela 5 resume os parametros adotados no moédulo ANSYS TurboGrid para a

geracdo da malha.

Tabela 5 — Caracteristicas da malha computacional

Parametro Valor adotado

Software de geracdo da malha ANSYS TurboGrid
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Tipo de elemento Hexaédrico estruturado
Numero de nos 486.139
Numero de elementos 530.840
Fator global de tamanho 0,8
Tratamento de camada limite Boundary Layer Mesh Metrics
Método da camada limite Proportional to Mesh Size
Modelo de turbuléncia SST k-o
Tratamento de parede Automatic Wall Treatment

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A malha apresentada na Tabela 5 possui aproximadamente 486 mil nos e 531 mil
elementos hexaédricos. O tratamento de camada limite ¢ configurado de forma proporcional
ao tamanho da malha, permitindo maior refinamento préximo as paredes, onde ocorrem os
maiores gradientes de velocidade. Além disso, o modelo de turbuléncia SST k-, associado
ao Automatic Wall Treatment, é adotado por apresentar boa robustez em escoamentos internos

de turboméaquinas.

4.2.4 Resultados Preliminares do compressor obtidos através do Vista TF

A analise preliminar no ANSYS Vista TF ¢ utilizada para estimar o desempenho
global do compressor em diferentes condigdes de vazdo e rotagcdo. Essa ferramenta permite
avaliar rapidamente parametros como razao de pressdo, poténcia, efici€éncia isentrdpica,
eficiéncia politropica, velocidade de ponta, coeficiente de fluxo e nimero de Mach na ponta
do rotor.

Com o intuito de estimar o desempenho global do compressor sob variadas condi¢des
de operagdo, realiza-se uma analise preliminar através da ferramenta ANSYS Vista TF. Esse
recurso possibilita a avaliacao agil de métricas fundamentais, tais como a poténcia, razao de
pressdo, eficiéncias isentropicas e politropica, além do coeficiente de fluxo, velocidade de
ponta e o nimero de Mach na extremidade do rotor. Na condi¢do de 94.000 rpm e vazio
massica de 0,118 kg/s, o Vista TF indica uma poténcia de entrada de 6.997,2 W, razao de
pressdo de 1,7561 e eficiéncia isentropica de 86,22%. A Figura 18 apresenta os campos de

temperatura e pressao obtidos para a pa do compressor nessa condi¢do de operagao.
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Figura 18 - Perfis de pressdo a) e temperatura b) na pa do compressor para 94.000 rpm
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Com o aumento da rotagdo para 108.000 rpm e da vazdo massica para 0,140 kg/s, a
poténcia de entrada aumentou para 11.131,3 W. Nesse ponto de operagdo, sdo obtidas uma
razdo de pressao de 2,0798 e uma eficiéncia isentrdpica de 85,74%. Os respectivos campos de

pressdo e temperatura sdo apresentados na Figura 19.
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Figura 19 - Perfis de pressdo a) e temperatura b) na pa do compressor para 108.000 rpm
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Para a condig¢@o de 137.000 rpm e vazao massica de 0,199 kg/s, a poténcia de entrada
atingiu 25.964 W, enquanto a razao de pressdo aumentou para 3,0434. A eficiéncia isentropica
obtida foi de 84,05%. A distribuicdo das variaveis ao longo da p4 para esse ponto de operagao

pode ser observada na Figura 20.
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Figura 20 -Perfis de pressdo a) e temperatura b) na pa do compressor para 137.000 rpm
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Por fim, para a rotacdo de 151.000 rpm e vazdo maéssica de 0,232 kg/s, a poténcia de
entrada alcangou 37.640,6 W. Nessa condicao, foram obtidas uma razdo de pressao de 3,7221
e uma eficiéncia isentropica de 82,28%. Os campos de temperatura e pressdo correspondentes

a esse ponto sao apresentados na Figura 21.
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Figura 21 - Perfis de pressdo a) e temperatura b) na pa do compressor para 151.000 rpm
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A tabela 6 reune os principais resultados obtidos pelo modulo Vista TF.

Tabela 6 — Resultados do modulo Vista TF.

Rotacio Vazao massica Poténcia Razao de Eficiéncia Eficiéncia
[rpm] [kg/s] [W] pressio isentréopica [%] politropica [%]
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94.000 0,118 6.997,2 1,7561 86,22 87,27
108.000 0,140 11.131,3 2,0798 85,74 87,12
137.000 0,199 25.964,0 3,0434 84,05 86,32
151.000 0,232 37.640,6 3,7221 82,28 85,20

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A partir desses resultados, observa-se que o aumento da vazao massica, acompanhado
pelo aumento da rotagdo, promoveu uma elevagao da razao de pressdo. Quando a vazao
passou de 0,118 para 0,232 kg/s, correspondendo a um aumento de 96,61%, a razdo de
pressdo aumentou de 1,7561 para 3,7221, uma elevacdo de 111,95%. Esse comportamento ¢
coerente com o funcionamento do compressor centrifugo, pois rotagdes mais elevadas
aumentam a velocidade de ponta do rotor e, consequentemente, a energia transferida ao
fluido.

Entretanto, a eficiéncia isentropica apresentou uma tendéncia de redugdo com o
aumento da vazdo e da rotacdo. Com a elevagdo da rotagao de 94.000 para 151.000 rpm,
equivalente a um aumento de 60,64%, a eficiéncia diminuiu de 86,22% para 82,28%,
correspondendo a uma reducao relativa de 4,57%, ou a uma queda de 3,94 pontos percentuais.
Esses resultados sugerem que, embora o compressor proporcione maior elevacao de pressao
em condi¢des de maior vazio e rotagdo, esse ganho ¢ acompanhado pelo aumento das perdas

aerodinamicas.

4.2.5 Resultados simula¢io do compressor ANSYS CFX

Apds a andlise preliminar realizada no Vista TF, sdo conduzidas simulagdes de
dinamica dos fluidos computacional (DFC) no ANSYS CFX para avaliar o comportamento do
compressor em diferentes condigdes de operacdo. Em cada caso, sao aplicados os valores de
rotag¢do e vazao massica correspondentes aos pontos selecionados no mapa de desempenho.

Com o objetivo de avaliar a coeréncia dos resultados numéricos obtidos no ANSYS
CFX, ¢ realizada uma comparacdo entre os valores de razdo de pressdo calculados na
simulacdo e os dados extraidos do mapa de desempenho do compressor Master Power. Essa
compara¢do apresentada na Tabela 7 permite verificar se o modelo numérico reproduz a

tendéncia operacional indicada pelo fabricante.
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Tabela 7 — Comparacao entre a razdo de pressdo do mapa de desempenho e os resultados CFD

Ponto Rotacao Vazao Razao de Razao de Diferenca

[rpm] [kg/s] pressio mapa pressao CFD [%o]
1 80.000 0,100 1,41 1,4769 4,75
2 85.000 0,100 1,50 1,5668 4,45
3 94.000 0,118 1,62 1,6693 3,04
4 108.000 0,140 1,89 1,9534 3,35
5 113.000 0,150 2,00 2,0452 2,26
6 123.000 0,167 2,22 2,2361 0,73
7 137.000 0,199 2,6 2,5815 -0,71
8 151.000 0,232 3,01 2,9113 -3,28

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Para complementar a validacdo da simulagdo numérica, a Figura 22 apresenta a

comparac¢do entre a razdo de pressdo obtida pela simulagdo de DFC e os valores extraidos do

mapa de

desempenho do compressor Master Power.

Comparacao entre razao de pressao do mapa e CFD
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Figura 22 - Comparagao entre a razao de pressdo obtida por DFC e os valores extraidos do mapa de desempenho
do compressor Master Power
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)
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Observa-se que os resultados de simulacdo computacional apresentaram boa
concordancia com os valores extraidos do mapa de desempenho. Para os pontos simulados, as
diferencas percentuais permaneceram relativamente baixas, com valor maximo de
aproximadamente 4,74% e diferenga média absoluta proxima de 2,82%. Nas menores
rotagdes, a simulacdo apresentou razdes de pressdo ligeiramente superiores as do mapa,
enquanto nas condi¢des de maior rotacdo, especialmente em 137.000 rpm, os valores obtidos
pela simulagdo de DFC ficaram proximos ou abaixo dos dados do mapa. Esse comportamento
indica que a simulagdo reproduz adequadamente a tendéncia global de compressao do rotor,
embora pequenas diferencas sejam esperadas devido as simplificagdes geométricas adotadas,
a leitura aproximada dos pontos no mapa de desempenho.

Os resultados mostram que o aumento da rotagdo do compressor ¢ acompanhado por
uma elevagao da poténcia absorvida e da razao de pressao. Para facilitar a interpretagao desses
resultados e compreender melhor a relagdo entre as varidveis analisadas, sdo elaborados
graficos com o auxilio da linguagem de programacdo Python e das bibliotecas NumPy,
Pandas e Matplotlib. Os graficos permitem visualizar a evolu¢ao da poténcia absorvida, da
razao de pressao e da eficiéncia isentropica em fungao da rotacdo do compressor.

Entre as condi¢des de 80.000 rpm e 151.000 rpm, a poténcia aumentou de 3.944,36 W
para 32.652,5 W, enquanto a razdo de pressdo passou de 1,4769 para 2,9113, conforme

apresentado na Figura 23.
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Figura 23 - Vazdo massica e razdo de pressdo e Vazdo massica x poténcia
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)
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Em contrapartida, observa-se uma redu¢ao gradual da eficiéncia isentropica a medida
que a rotacdo aumenta. Nas condi¢des de menor rotagdo, a eficiéncia permanece proxima de
88%. Entretanto, no ponto correspondente a 151.000 rpm, esse valor diminui para 80,4845%.
Esse comportamento, demonstrado na Figura 24 indica que, embora o aumento da rotacao

proporcione maiores niveis de compressao, também resulta em um crescimento das perdas

aerodinamicas no interior do compressor.
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Figura 24 — Resultados de Vazdo massica e Eficiéncia Isentropica
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Esse comportamento é coerente com o funcionamento de um compressor centrifugo.
A medida que a rotagio aumenta, a velocidade periférica do rotor também se eleva,
aumentando a energia transferida ao fluido. Como consequéncia, o ar sai do compressor com
maior pressdo € maior temperatura. Entretanto, esse ganho de compressdo ocorre
acompanhado de maiores perdas aerodinamicas, principalmente nas rotagdes mais elevadas.
Assim, embora os pontos de maior rotacdo fornecam maior razdo de pressao, eles também
apresentam queda da eficiéncia.

Em relacdo a temperatura, os resultados médios também mostram uma elevacao clara
ao longo do compressor. Em 80.000 rpm, a temperatura estatica média aumenta de 286,36 K

na entrada para 317,22 K na saida. Para 137.000 rpm, esse valor passa de 280,51 K para
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370,15 K. Na condi¢do de 151.000 rpm, a temperatura de saida atinge 383,84 K. Esse
aumento ¢ esperado, pois o processo de compressao eleva a energia interna do fluido, além de
aumentar sua pressdo. Dessa forma, conforme mostra a Figura 25 a elevacdo da razao de
temperatura acompanha o crescimento da razdo de pressdo e confirma o maior trabalho

realizado pelo rotor nas condigdes de maior rotagao.

Vazao massica x razao de temperatura - CFD

—o— CFD
1.45 -

1.40 -

1.35 1

1.30 -

1.25 -

Razdo de temperatura [-]

1.20 -

1.15 -

0.10 0.12 0.14 0.16 0.18 0.20 0.22
Vazdo massica [kg/s]

Figura 25 - Grafico da Vazao madssica e razao de temperatura
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A analise do numero de Mach ajuda a entender essa perda de eficiéncia. Nas menores
rotacdes, 0 escoamento permanece predominantemente subsonico e com valores moderados
de Mach relativo. Em 80.000 rpm, por exemplo, o Mach relativo médio na saida foi de
0,5443. Em 94.000 rpm, esse valor aumentou para 0,6540. J4 nas rotacdes mais altas, o
escoamento se aproxima de uma condi¢do transdnica em algumas regides do rotor. Para
137.000 rpm, o Mach relativo atingiu 0,8754 no bordo de ataque e 0,8873 na saida. Na
condi¢do de 151.000 rpm, o Mach relativo no bordo de ataque chegou a 1,0413, indicando
ocorréncia local de escoamento transonico. Esse aumento do Mach relativo intensifica os

efeitos de compressibilidade e favorece o crescimento das perdas internas.
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A Figura 26 apresenta os contornos meridionais do niimero de mach conforme a

rotacao aumenta

Figura 26 - Contorno meridional do nimero de Mach relativo para as condi¢des de: a)80.000 rpm, b)94.000 rpm,
¢) 137.000 rpm e d) 151.000 rpm
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

As imagens da Figura 27 permitem observar com mais detalhe o que ocorre entre as
pas. Esses contornos mostram a distribui¢do do nimero de Mach relativo e dos vetores de
velocidade em 50% do span. Nas rotacdes mais elevadas, os maiores valores de Mach
aparecem principalmente proximos ao lado de succdo e a regido do shroud, indicando
aceleragdo local do escoamento. Essa distribui¢do ndo uniforme mostra que o escoamento nao
se comporta da mesma forma em toda a altura da pa: proximo ao hub, a regido média e ao
shroud ocorrem diferencas de velocidade, pressdo e direcdo do escoamento.

Essas varia¢des contribuem para o aumento das perdas e ajudam a explicar a redugao

da eficiéncia nas maiores rotagoes.
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Figura 27 - Contornos a 50% do span: a) Nimero de Mach e b) Vetores de velocidade
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

De modo geral, os resultados apresentados mostram que a simulagdo DFC representa
de forma satisfatoria o comportamento aerodindmico do compressor centrifugo R474. A
compara¢cdo com o mapa de desempenho mostra uma boa concordancia para os valores de
razdo de pressdo, enquanto os resultados numéricos permitem acompanhar com mais clareza o
aumento da pressao, da temperatura e da poténcia absorvida a medida que a rotagdo e a vazio
massica sdo elevadas.

Por outro lado, nas condi¢des de maior rotagao, ¢ observada uma redugado da eficiéncia
isentrépica. Esse comportamento esta relacionado ao aumento do numero de Mach, as

diferencas na distribui¢do do escoamento entre as pas e ao crescimento das perdas
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aerodinamicas. Com base nesses resultados, verifica-se que o compressor apresenta uma
condicdo mais equilibrada entre capacidade de compressdo e eficiéncia em faixas
intermediarias de operacdo. Essas condigdes se mostram mais adequadas para orientar a

definicdo dos pardmetros de entrada da cdmara de combustdao da microturbina.

4.3 Simulacido da cAmara de combustao

A simulagdo numérica da cdmara de combustao ¢ realizada com o objetivo de avaliar o
comportamento do escoamento reativo no interior do combustor, observando a distribui¢ao de
temperatura, a conversdo do combustivel e a presenca de espécies quimicas na saida do
dominio. O modelo computacional é desenvolvido no ANSYS CFX 18.1.

Como referéncia metodoldgica, adotou-se o trabalho “Micro gas turbine combustion
chamber CFD modelling” de Mangra (2020), que simulou, em regime permanente € no
ANSYS CFX, uma cdmara de combustio anular de uma microturbina a gés, com formulagao
RANS, modelo de turbuléncia k-¢ ¢ modelo de combustio Eddy Dissipation. Diferentemente
da referéncia, empregou-se o modelo de turbuléncia k- SST, propano gasoso com reacao
global de uma etapa, em vez de querosene liquido com modelos de atomizagdo e evaporagao,

vazao massica e temperatura estatica na entrada de ar, em vez de pressdo e temperatura totais.

4.3.1 Dados de entrada

Os dados de entrada da simulagdo sdo definidos a partir da vazao massica de ar
estimada para a condi¢ao de operagdo do compressor no ponto de operacao de 137.000 rpm e
da relagdo ar-combustivel adotada para a cdmara de combustdo. No caso simulado, a vazao
massica de ar ¢ definida como 0,199 kg/s e a temperatura do ar admitido adotado como
370,15K. Estes dados sdo obtidos através da simulagdo do compressor radial do capitulo 4.2.
Esse valor ¢ superior a vazao de referéncia do FD 3/64 (0,115 kg/s, Secao 2.3), pois o
turbocompressor automotivo escolhido opera com maior vazao que o projeto original.

O modelo da parte fluida da cAmara de combustio ¢ obtido a partir do aproveitamento
da geometria desenvolvida previamente no SolidWorks, incluindo a camara de combustao ¢ a
regido externa da turbina. A partir desse conjunto geométrico, ¢ realizada a operagdo de
subtragdo booleana dos componentes solidos, permanecendo apenas os volumes internos por
onde ocorre o escoamento, os quais representam o dominio fluido utilizado na simulagdo

numérica. Essa etapa ¢ necessaria para que o modelo computacional reproduza o espago real
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disponivel para a passagem do ar, a inje¢do do combustivel ¢ o desenvolvimento da

combustdo no interior da camara. A Figura 28 apresenta o resultado obtido nesse processo.

Figura 28 - Dominio fluido da cdmara de combustdo
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Além disso, considerando que o protdtipo real utiliza combustivel gasoso, opta-se por
representar apenas a linha de combustdo secundaria, diferentemente de uma configuragao
completa voltada para combustiveis liquidos, que exige sistema de atomizagdo e multiplos
pontos de alimentacdo. Como consequéncia, a geometria resultante apresenta uma
configuracdo assimétrica, caracteristica da adaptacdo realizada para a alimentacdo com
propano gasoso e compativel com a proposta construtiva da microturbina.

A malha computacional da cAmara de combustdo ¢ gerada no ANSYS Meshing R18.1,
com preferéncia fisica para CFD e preferéncia de solver para CFX, utilizando elementos
lineares e funcdo de dimensionamento baseada em curvatura. O dominio analisado
corresponde a um unico corpo fluido, com dimensdes principais de 60 mm no eixo X, 112
mm no eixo Y ¢ 112 mm no eixo Z. A discretizacdo resulta em 308.046 nos e 1.628.591
elementos. Os parametros de geracdo da malha incluem tamanho maximo de face de 2,0 mm,
tamanho maximo tetraédrico de 4,0 mm, taxa de crescimento de 1,20 ¢ suavizagdo média. A
métrica de qualidade adotada ¢ a assimetria dos elementos, com valor médio de 0,2347,

indicando uma malha globalmente adequada, embora tenham sido observados valores



54

maximos localizados proximos de 0,9986, associados provavelmente a regides geométricas

mais complexas, como furos, bordas e pequenas passagens internas.

4.3.2 Condicoes de contorno

As condicdes de contorno sdo definidas de modo a representar a admissdo de ar
comprimido, a inje¢do de combustivel gasoso e a descarga dos gases de combustio. A
metodologia ¢ semelhante a apresentada por Mangra (2020), em que a entrada da camara
corresponde a saida do compressor, as paredes sdo tratadas como adiabdticas e a saida recebe
a vazdo massica total do escoamento. A Figura 29 apresenta as regides de condicdes de

contorno, como entrada de ar, entrada de combustivel e saida.

Inlet_air

Figura 29 - Regides de entrada de ar, entrada de combustivel e saida utilizadas como condi¢des de contorno
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A entrada de ar ¢ definida como “mass flow inlet” na regido “Inlet air” e sua
composicao do ar ¢ definida por fracdes mdssicas. A fracdo de oxigénio foi de 0,23. As
fragdes de propano, dioxido de carbono e vapor d’adgua na entrada de ar sdo consideradas
nulas. O nitrogénio ¢ definido no dominio como espécie de fechamento da mistura, de modo
que sua fracdo massica ¢ calculada automaticamente a partir das demais espécies.

No ANSYS CFX, a entrada de combustivel ¢ configurada como uma condig¢do de
contorno do tipo “mass flow inlet’, localizada em “Inlet Fuel". A vazdo massica de

combustivel ¢ determinada considerando o excesso de ar adotado para a operacao da camara.
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Utiliza-se igual a 3,5 e a relacdo ar-combustivel estequiométrica em massa para o propano

igual a 15,7.

A vazio massica de combustivel ¢ calculada a partir da equagao (26).

m :
—_ = 37
-m_ =0,00362kg/s (37)

mcomb T aRAC

O propano ¢ introduzido como combustivel gasoso puro, com vazdo massica de
0,00362 kg/s, temperatura estatica de 290 K, regime subsonico e direcao normal a superficie
de entrada. A saida ¢ configurada como condi¢do do tipo “mass flow out”, localizada em
Outlet. Nesta regido, ¢ imposta a vazao massica total do dominio de 0,20262 kg/s, proveniente
da soma da vazao madssica de entrada do ar e combustivel. As paredes do dominio sdo
configuradas com condi¢do de ndo escorregamento e transferéncia de calor adiabatica. A

temperatura teorica de saida da camara, considerando combustdo completa do propano, ¢

estimada por meio de um balango energético simplificado, conforme equacao (27).

LHV + a-RAC-Cp T

_ ar 2 __
Ty= G aremat = 1032,5K (38)

Em que LHV ¢ o poder calorifico inferior do combustivel, C P, ¢ o calor especifico do
ar, C P, ¢ o calor especifico médio dos gases de combustao, T2 ¢ a temperatura de entrada do

ar, oo € o excesso de ar e RAC ¢ a relagdo ar-combustivel estequiométrica. Para esse calculo,
adota-se o poder calorifico inferior do propano igual a 46.000 kJ/kg, o calor especifico do ar
igual a 1,005 kJ/(kg.K), o calor especifico médio dos gases de combustdo igual a 1,150
kJ/(kg.K) e a temperatura de entrada do ar igual a 370 K.

Com base nesses valores e no excesso de ar definido para a simulagdo, a temperatura
tedrica de saida ¢ estimada em aproximadamente 1032,5 K. Esse valor representa uma
condi¢do ideal, na qual todo o combustivel participa da reacdo, servindo como referéncia para

comparagdo com a temperatura obtida numericamente no CFX.

4.3.3 Resultados da caAmara de combustio

Os resultados obtidos na simulacdo da cadmara de combustdo indicam que a reagdo
ocorre de forma parcial no interior do dominio. A Figura 30 mostra as linhas de corrente no

interior da cAmara.
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Figura 30 - Temperatura na camara de combustao
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Verifica-se que a elevacdo de temperatura ocorre de forma localizada, sem se distribuir
uniformemente por todo o dominio. Esse comportamento indica que a reagdo de combustao se
concentra em regides especificas, enquanto parte do escoamento atravessa a cdmara com
baixa elevacao térmica.

A temperatura total média ponderada pela vazao madssica na saida ¢ de 479,072 K,
valor consideravelmente inferior a temperatura tedrica estimada para uma condi¢cdo de
combustdo completa (aproximadamente 1032,5 K). Essa diferenga indica que nem todo o
propano injetado ¢ convertido em produtos de combustdo durante sua passagem pela camara.

Essa interpretacdo ¢ confirmada pela andlise da fragdo massica de propano na saida,
cujo valor médio foi de 0,0148372. Considerando a vazao massica total de saida de 0,20262
kg/s, a vazdo de propano ndo reagido foi calculada multiplicando-se a fragdo massica pela

vazado total:

m(CzHsg, saida) = Y(C3Hg, saida) X m(saida) (39)

m(CsHg, saida) = 0,0148372 X 0,20262 (40)

m(CsHg, saida) = 0,00301 kg/s (41)
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Esse valor corresponde a 0,00301 kg/s de propano ndo reagido deixando o dominio.
Como a vazao de propano injetada ¢ de 0,00362 kg/s, a quantidade de combustivel consumida

durante a reagao foi estimada pela diferenga entre as vazdes de entrada e saida:

m(CzHg, consumido) = mm(CzHg, entrada) — m(CzHg, saida) (42)
m(C3Hg, consumido) = 0,00362 — 0,00301 (43)
m(C3Hg, consumido) = 0,000614 kg/s (44)

Estima-se que apenas 0,000614 kg/s de combustivel tenha sido efetivamente
consumido no processo de combustao.

Com base nesses valores, a eficiéncia aproximada de queima ¢ de 16,95%, indicando
que cerca de 83,05% do propano injetado atravessa a cdmara sem reagir completamente.
Portanto, a baixa temperatura média obtida na saida ndo representa necessariamente uma
inconsisténcia do modelo térmico, mas sim uma consequéncia direta da baixa conversao do

combustivel no interior da cdmara como observado na Figura 31.
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Figura 31 - Fragdo massica de propano ao longo da cdmara de combustio
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A Figura 31 apresenta a distribuicdo da fracdo massica de propano no interior da
camara de combustdo. Observa-se que parte do combustivel permanece concentrada ao longo
do escoamento, indicando que a mistura entre ar e propano ndo ocorreu de forma
suficientemente eficiente na regido primaria. Esse comportamento confirma os resultados
médios obtidos na saida, nos quais ainda foi identificada uma fracao significativa de C;Hg,
evidenciando a combustdo incompleta.

Para verificar a coeréncia energética da solucdo, a temperatura tedrica ¢ recalculada
considerando apenas a parcela de propano efetivamente consumida. Nessa condi¢do, o

excesso de ar efetivo (a) passa a ser aproximadamente:
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o _ th,, (45)
efetivo " 1m(CsHg, consumido)XxRAC
_ 0,199kg/s _ (46)
aefetivo T =0,000614 kg/s x 15,7 20, 64

Utilizando o O i de 20,64 e substituindo o valor na equagdo (38) temos uma

fetiv

temperatura tedrica de saida de cerca de 445 K. A diferenca entre esse valor e a temperatura
total média obtida no CFX, 479,072 K, foi de aproximadamente 7,6%. Esse resultado mostra
que a temperatura calculada pela simulagdo ¢ coerente com a quantidade de combustivel que
realmente participou da reagao.

A Tabela 8 apresenta a sintese dos principais resultados obtidos para a camara de

combustao.
Tabela 8 — Sintese dos principais resultados obtidos para a cimara de combustio
Propriedade Valor
Temperatura média na saida por CFD 479,072 K
Fragao massica média de C;Hg na saida 0,0148372
Vazao massica de propano injetado 0,00362 kg/s
Vazdo massica de propano na saida 0,00301 kg/s
Vazao massica de propano consumida 0,000614 kg/s
Eficiéncia aproximada de queima 16,95%
Propano ndo reagido 83,05%
Temperatura tedrica para combustao completa 1032,5K
Temperatura teérica com combustivel consumido 445 K
Diferenca entre CFD e calculo Temperatura tedrica com 7,6%

combustivel consumido

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

A partir desses resultados, observa-se que a principal limitagdo da configuracio
analisada esta relacionada a mistura ar-combustivel e a estabilizagdo da chama. A presenga
significativa de propano na saida indica que parte do combustivel percorreu a cdmara sem

tempo de residéncia suficiente ou sem interagdo adequada com o ar primario. Esse
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comportamento pode estar associado & uma unica fonte de inje¢do de combustivel e a dire¢do
de injecdo do combustivel ocasionando em baixa dispersdao do propano em toda cdmara de
combustdo e por consequéncia numa baixa eficiéncia de queima.

Assim, embora a simulac¢do tenha apresentado coeréncia energética quando analisada
com base na massa de combustivel efetivamente consumida, os resultados evidenciam que a
geometria ainda necessita de aprimoramentos para melhorar a combustio. Entre as possiveis
melhorias, destacam-se a divisdo da vazao de propano em multiplos pontos de injecdo e a
alteracdo da direcdo do jato de combustivel para uma configuracio radial ou tangencial para o

favorecimento da mistura ar-combustivel.

4.4 Construcio da turbina FD 3/64 modificada

Apbs a conclusdao do projeto mecanico e da modelagem tridimensional, inicia-se a
etapa de fabricagdo do protétipo da turbina FD 3/64 modificada. O processo construtivo teve
como finalidade reproduzir a geometria definida no modelo CAD, utilizando materiais e
processos de fabricagdo compativeis com as solicitagdes mecanicas e térmicas previstas
durante a operacao da microturbina.

A escolha dos materiais considera fatores como resisténcia mecéanica, comportamento
em temperaturas elevadas, resisténcia a oxidagcdo e a corrosdo, disponibilidade comercial,
facilidade de fabricacdo e custo de aquisi¢do. Também busca-se priorizar processos
convencionais de corte, conformag¢do, usinagem, soldagem e montagem, de modo que o
prototipo pudesse ser construido sem a necessidade de equipamentos industriais de elevada
complexidade.

Essa abordagem permite adequar a fabricagdo as condi¢des disponiveis, mantendo as

principais caracteristicas geométricas e funcionais estabelecidas durante a etapa de projeto.

4.4.1 Materiais utilizados

Os componentes da microturbina estdo submetidos a diferentes condi¢des de
carregamento mecanico e térmico. Por esse motivo, ndo ¢ adotado um unico material para
toda a estrutura. A selecdo ¢ realizada de acordo com a fun¢do de cada componente,
considerando as solicitagdes predominantes e as condigdes as quais cada regido estaria

exposta durante o funcionamento.
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As partes sujeitas ao contato direto com os gases provenientes da combustdo sdo
fabricadas em aco inoxidavel AISI 304. Esse material ¢ escolhido devido a sua resisténcia a
corrosdao e a oxidagdo, além de apresentar boa disponibilidade comercial e permitir a
fabricagdo por processos convencionais de conformagao e soldagem (CALLISTER, 2016).

Os componentes estruturais submetidos principalmente a esfor¢os mecanicos sdo
confeccionados em chapas de ago-carbono laminadas a frio. Esse material ¢ utilizado devido a
sua resisténcia mecanica, facilidade de fabricagdo e menor custo em comparacao com ligas
metalicas mais nobres. Para os componentes em que a redugdo de massa representa um
requisito importante, sdo utilizadas chapas de aluminio com diferentes espessuras.

O conjunto rotativo ¢ apoiado por rolamentos comerciais de esferas, selecionados de
acordo com os diametros do eixo, as dimensdes disponiveis para montagem e a facilidade de
aquisi¢do. Para as linhas de alimenta¢ao de combustivel e de 6leo lubrificante, sdo utilizados
tubos de latdo de pequeno didmetro, em razdo da facilidade de conformacdo e da
compatibilidade com o sistema de alimentag¢do desenvolvido.

Além dos materiais empregados diretamente na fabricagdo dos componentes, sdo
utilizados elementos auxiliares de montagem e acabamento, como eletrodos para soldagem de
aco inoxidavel, adesivo epoxi, filtro de combustivel e revestimento em spray resistente a
temperaturas elevadas. A Tabela 9 apresenta os principais materiais € componentes utilizados

na fabricagdo do prototipo.

Tabela 9 — Materiais ¢ componentes utilizados na fabricacdo do protdtipo

Quantidad Material Especificaciao
e
1 Chapa de aco carbono laminado a frio 1.200 x 400 x 0,75 mm
1 Chapa de aco carbono laminado a frio 1.200 % 400 % 1,00 mm
2 Chapa de aco inoxidavel AISI 304 300 x 200 x 1,00 mm
1 Chapa aluminio 100 x 150 x 6,00 mm
1 Chapa aluminio 150 x 150 x 4,00 mm
1 Chapa aluminio 300 x 150 x 1,00 mm
1 Rolamento de esferas 6900 10 x 22 X 6 mm
1 Rolamentos de esferas 627 7 x 22 x 7 mm
1 Tubo redondo de ago @ externo de 25,4 mm, O interno de

21,4 mm e comprimento de 300 mm
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1 Tinta spray resistente a altas temperaturas Embalagem de 400 ml

1 Tubo de latdo O externo de 3,0 mm e @ interno de
2,6 mm

1 Tubo de latdo O externo de 4,0 mm e @ interno de
3,6 mm

10 Eletrodo E308L-16 Diametro de 2,0 mm

1 Filtro combustivel Mann Filter 14 -

1 Adesivo epoxi Tertell -

Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

O emprego de materiais disponiveis comercialmente facilita a fabricagdo e a
montagem de componentes. Durante a fabricacdo do prototipo, sdo utilizadas ferramentas de
uso convencional para as etapas de corte, ajuste, acabamento, furacdo e unido dos
componentes. O corte ¢ o desbaste das chapas metélicas sdo realizados com uma
esmerilhadeira equipada com discos apropriados para corte e desbaste, enquanto os ajustes
dimensionais ¢ o acabamento das bordas sdo feitos com o auxilio de lima chata. Para a
execucao das soldas, ¢ empregada uma inversora de solda Boxer Touch 145, compativel com
os eletrodos selecionados para a montagem. As operagdes de furagdo sdo realizadas com
furadeira manual e brocas de ago rapido HSS, escolhidas de acordo com os didmetros
necessarios em cada componente. O uso dessas ferramentas permite conduzir a fabricagao de
forma compativel com a proposta de constru¢do do protdtipo por meio de processos

convencionais.

4.4.2 Fabricacao do difusor

O difusor ¢ projetado como um conjunto desmontavel, composto por uma base, um
anel externo e quinze aletas responsaveis pelo direcionamento do escoamento. Essa
configuragdo facilita a montagem e a manutencao do sistema, além de permitir a substituigcao
individual dos componentes e eventuais modificacoes geométricas durante a fase
experimental.

A base e o anel externo sdo fabricados em aluminio. De acordo com Callister e
Rethwisch (2016), o aluminio e suas ligas apresentam baixa densidade, boa resisténcia a
corrosdao e elevada ductilidade, caracteristicas consideradas adequadas para a aplicacao

proposta. A geometria desses componentes ¢ definida com base nos desenhos técnicos
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apresentados por Schreckling (1994) e posteriormente modelada no software SolidWorks®,
garantindo compatibilidade dimensional com o conjunto tridimensional desenvolvido.

A base possui didmetro externo de 94 mm e apresenta um furo central destinado ao
alinhamento do conjunto rotativo. O anel externo mantém o mesmo didmetro e contém, em
sua regido interna, os alojamentos utilizados para o posicionamento das quinze aletas do
difusor.

As aletas sao fabricadas em chapa de ago-carbono laminada a frio, com espessura de
0,75 mm. Apos a conformagdo, as superficies receberam uma camada de tinta cor de aluminio
resistente a temperaturas elevadas, com a finalidade de melhorar a protecdo superficial
durante a operagao.

A fixagao das aletas ao corpo do difusor ¢ realizada com adesivo epoxi estrutural, cuja
resisténcia mecanica ¢ de aproximadamente 20 MPa e cuja temperatura maxima de servigo €
de 200 °C. O fechamento do conjunto ¢ feito por meio de parafusos com didmetro de 3 mm,
mantendo a caracteristica desmontavel do projeto e permitindo intervengdes de manutencgao,
ajuste ou substituicao dos componentes.

A Figura 32 apresenta o difusor apds a fabricacdo e a montagem de seus principais
componentes. Nela, podem ser observados a base, o anel externo e as quinze aletas

responsaveis pelo direcionamento do escoamento na saida do compressor.

Figura 32 - Componentes e montagem do difusor: a) aletas; b) anel externo; ¢) montagem das aletas no anel
externo e d) montagem completa
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)
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A andlise da Figura 32 mostra que a configuracdo adotada manteve a disposi¢ao
geométrica prevista no modelo tridimensional, com as aletas distribuidas ao longo de toda a
regido anular do difusor. Também € possivel observar o cardter desmontavel do conjunto,
caracteristica que facilita o acesso aos componentes e permite a realizagdo de ajustes,

manutencdo ou substituicdes durante a etapa experimental.

4.4.3 Fabricacao da cAmara de combustio

A camara de combustdo ¢ construida integralmente em ago inoxidavel AISI 304 e ¢
composta por trés elementos principais: o cone interno, o tubo externo e o anel de
fechamento. O cone interno ¢ fabricado a partir da conformag¢do de uma chapa de aco
inoxiddvel com 1 mm de espessura, resultando em uma geometria tronco-cOnica com
diametro inferior de 70 mm, didmetro superior de 50 mm e altura de 51 mm. A distribuig¢ao
dos furos segue, em sua maior parte, a configuragdo proposta por Schreckling (1994), com
exce¢do da zona de dilui¢do. Essa disposicdo ¢ adotada para favorecer a divisdo do ar de
combustdo entre as zonas primaria ¢ secundaria.

Na zona primaria, sao distribuidos noventa furos, sendo quarenta com diametro de 2,5
mm, vinte de 3 mm, vinte de 3,5 mm e dez de 4 mm. J& na zona secundaria, sdo posicionados
trinta furos, divididos em dez furos de 2,5 mm, dez de 4 mm e dez de 7,5 mm. O tubo externo
¢ conformado em geometria cilindrica, com diametro aproximado de 94,25 mm. Em sua
regido inferior, sdo produzidas duas aberturas retangulares destinadas a instalagdo do swirler.
Esse componente ¢ responsavel por introduzir o ar com uma componente tangencial de
velocidade, favorecendo a formagdo de uma regido de recirculagdo no interior da camara e
contribuindo para a estabiliza¢do da chama.

O anel de fechamento apresenta diametro externo de 99 mm e didmetro interno de 70
mm. Além de realizar o fechamento e a unido estrutural da camara de combustdo, esse
componente também reune os pontos de fixacdo ao restante da microturbina e a passagem
destinada a linha de alimentacdo de combustivel. As unides permanentes entre os
componentes sdo executadas por soldagem com eletrodos revestidos E308L-16, adequados
para a unido de pecas em ago inoxidavel. A Figura 33 apresenta as principais etapas e os

componentes envolvidos na fabricacdo da camara de combustao.
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d)

Figura 33 - Componentes e montagem da cimara de combustdo: a) tubo externo; b) cone interno; c) anel de
fechamento; e d) camara de combustio completa
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Em (a), observa-se o tubo externo da camara, com as aberturas destinadas ao swirler,
em (b), ¢ mostrado o cone interno ja conformado e perfurado de acordo com a distribui¢do
definida para as zonas de combustdo, em (c), apresenta-se o anel de fechamento utilizado na
unido e fixacdo do conjunto, e, em (d), pode ser observada a camara de combustdo apds a

montagem completa de seus componentes.

4.4.4 Fabricagao do suporte dos rolamentos

O suporte dos rolamentos é projetado para manter o eixo da turbina corretamente
posicionado e preservar o alinhamento entre o compressor ¢ a roda da turbina durante a
operacdo do conjunto. O alojamento dos rolamentos ¢ fabricado a partir de um tubo de
aco-carbono com didmetro externo de 25,4 mm, didmetro interno de 21,4 mm e comprimento
de 81 mm. Como os rolamentos utilizados apresentam didmetro externo de 22 mm, ¢
necessario realizar um ajuste dimensional no tubo para permitir a montagem por interferéncia
mecanica, garantindo maior firmeza no posicionamento dos componentes.

A base estrutural ¢ confeccionada em chapa de aco-carbono com 0,75 mm de
espessura e geometria triangular, contendo trés pontos de fixacdo distribuidos em suas
extremidades. Apds a fabricagdo separada das pecas, o tubo de alojamento ¢ unido a base por
meio de soldagem, formando o suporte responsavel pela sustentagdo do eixo e dos rolamentos
do conjunto rotativo. A Figura 34 apresenta o suporte dos rolamentos ap6s a fabricagdo e a

montagem de seus componentes. Nela, podem ser observados o tubo utilizado como
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alojamento dos rolamentos, a base estrutural triangular e os trés pontos de fixagao localizados

nas extremidades.

Figura 34 - Suporte dos rolamentos utilizado no conjunto rotativo da microturbina
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

4.4.5 Fabricacido do Estator

O estator da turbina ¢ fabricado em chapa de aco inoxidavel AISI 304, com espessura
de 1 mm. A escolha desse material considera sua resisténcia a oxidacdo e sua capacidade de
manter propriedades mecanicas satisfatorias quando submetido as elevadas temperaturas dos
gases provenientes da cAmara de combustao.

As palhetas sdo produzidas com base na planificacdo apresentada por Schreckling
(1994), conforme indicado na Figura 35. Esse desenvolvimento em superficie plana
possibilita o corte das pecas diretamente na chapa metalica e, posteriormente, sua

conformacdo até a obtencao do perfil previsto no projeto original da turbina FD 3/64.

fui
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Figura 35 - Desenho técnico do Estator
Fonte: Schreckling (1994)
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Cada palheta apresenta espessura definida originalmente por Schreckling (1994) para
promover o correto redirecionamento do escoamento. O conjunto € composto por onze
palhetas igualmente distribuidas ao redor do eixo da turbina, formando uma estrutura anular
responsavel por recuperar parte da energia cinética residual dos gases de escape. Apds o corte
das palhetas, realiza-se a conformagao individual do perfil e sua fixagao por solda entre o tubo
interno e cone externo do estator, formando um conjunto estrutural rigido e alinhado com o
eixo da turbina. A Figura 36 apresenta o estator apos a conformacao e a soldagem de seus

componentes.

Figura 36 - Estator da turbina apds a conformagdo e soldagem das palhetas
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Na imagem da Figura 36, ¢ possivel observar as onze palhetas distribuidas ao redor do
tubo interno e fixadas ao cone externo, formando o conjunto anular responsavel pelo

direcionamento dos gases em dire¢do a roda da turbina.

4.4.6 Teste experimental

ApoOs a conclusdo da montagem, ¢ realizado um teste experimental com o objetivo de
verificar o funcionamento mecanico do conjunto rotativo, a alimenta¢do de combustivel, o
processo de ignicdo e a capacidade de estabilizagdo da chama no interior da camara de
combustdo. A microturbina ¢ fixada em uma bancada de madeira, enquanto o ar comprimido
¢ fornecido por um compressor externo. A montagem utilizada durante o ensaio € apresentada

na Figura 37.
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Figura 37 - Montagem experimental utilizada no teste da microturbina
Fonte: Elaborado pelo autor (2026)

Antes da introducdo do combustivel, o conjunto rotativo ¢ movimentado com o auxilio
do ar comprimido. Durante essa etapa, os rolamentos giram livremente, sem apresentar
travamentos ou resisténcia excessiva ao movimento. Esse resultado indica que o eixo, o
compressor € a roda da turbina estdo montados com alinhamento suficiente para permitir a
rotagdo do conjunto. Apesar disso, 0 ensaio tem carater qualitativo, uma vez que nao sao
utilizados instrumentos para medir a rotagao do eixo, a vazao de ar, a vazao de combustivel, a
pressdo ou a temperatura dos gases.

Como combustivel, ¢ utilizado um cartucho de gas destinado a fogareiros e macaricos,
contendo 227 g de combustivel. De acordo com o fabricante do cartucho de gas Nautika
(NTK) a especificagdo considerada no ensaio, a mistura ¢ composta por 63% de n-butano,
34% de isobutano e 3% de propano. A alimentacdo ¢ realizada por meio de uma linha
conectada a cadmara de combustdo, permitindo controlar manualmente a entrada de
combustivel durante a tentativa de ignigao.

A ignicdo ¢é realizada pela regido traseira da turbina. Na auséncia, ou sob baixa
intensidade, do escoamento de ar comprimido, observa-se que a mistura entrava em
combustio e a chama permanecia acesa. Esse comportamento confirma que havia
fornecimento de combustivel e que a mistura atinge as condi¢cdes inflaméveis nas
proximidades do ponto de ignicdo. Entretanto, a chama permanece concentrada
principalmente na faixa localizada na regido de alimentacdo do combustivel e ndo se
estabiliza de forma adequada no interior da zona primaria da cdmara de combustdo. Esse

\

problema ja havia sido identificado na sec¢do 4.3, referente a simulagdo da camara de
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combustdo, cujos resultados mostram que a chama permanecia concentrada em uma regiao
limitada da cadmara, indicando baixa propagacao e reduzida eficiéncia da combustao.

Quando a vazao de ar comprimido ¢ aumentada para promover a rotacdo do conjunto,
ocorria a extingdo da chama. Esse fenomeno ¢ caracterizado como blow-off, ou
desprendimento da chama, e acontece quando a velocidade local do escoamento se torna
superior a velocidade com que a frente de chama consegue se propagar pela mistura. Nessas
condigdes, a chama ¢ transportada para fora da regido de estabilizacdo antes que a reagao de
combustdo possa se manter de forma continua.

A ocorréncia do blow-off também estd relacionada ao tempo de residéncia da mistura
no interior da camara. Com o aumento da vazdo de ar, o tempo disponivel para que o
combustivel se misture, aqueca e reaja diminui. Caso nao exista uma regido de recirculacao
suficientemente intensa, parte dos gases quentes ndo retorna a zona primdria para fornecer
energia a igni¢cdo da mistura recém-admitida. Como consequéncia, a taxa de liberagao de calor
diminui e a chama ¢ apagada pelo proprio escoamento.

Outro fator que pode ter contribuido para a extingdo ¢ o empobrecimento local da
mistura. Durante o ensaio, o aumento do fornecimento de ar nao ¢ acompanhado por um
controle preciso da vazdo de combustivel. Dessa forma, a razdo ar-combustivel pode ter
ultrapassado o limite necessario para a manutencao da combustdo. Embora a mistura global
pudesse permanecer inflamdvel, uma distribui¢do ndo uniforme, entre o ar € o combustivel
pode ter produzido regides excessivamente pobres, nas quais a velocidade de propagacdo da
chama se torna reduzida.

O resultado experimental apresenta concordancia qualitativa com o comportamento
observado nas simulagdes CFD da camara de combustdo. Os resultados numéricos indicam
baixa eficiéncia de combustdo e mostram que parte do combustivel ndo ¢ completamente
consumida no interior do dominio. Também sdo identificadas regides com mistura ndo
uniforme. Esses fatores reduzem a liberagdo de calor e prejudicam a formag¢ao de uma zona de
recirculacao capaz de sustentar a chama.

Também deve ser considerada a forma de introducdo do combustivel. O gas injetado
sem uma distribui¢do uniforme ao redor da camara, podem surgir regides localmente ricas e
pobres. Nas regides ricas, a quantidade de oxigénio pode ser insuficiente para completar a
reacdo, enquanto nas regioes pobres a chama pode nao apresentar velocidade suficiente para
resistir ao escoamento. A distribuicao inadequada do combustivel, portanto, pode explicar

tanto a baixa eficiéncia prevista numericamente quanto a instabilidade observada no teste.
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Embora a chama tenha se mantido por alguns instantes durante a igni¢do, nio ¢
possivel alcancar uma condigcdo autossustentada de funcionamento. O conjunto rotativo
depende continuamente do fornecimento externo de ar comprimido e a combustio ¢
interrompida quando se busca elevar a vazdo de ar. Dessa forma, o teste confirma a
viabilidade mecanica do conjunto, mas também revela a necessidade de ajustes no sistema de
combustio antes da realiza¢do de ensaios em rotagdes mais elevadas.

Entre as principais modifica¢des recomendadas estao a melhoria do sistema de inje¢ao
de combustivel e a ado¢do de um sistema de igni¢do instalado diretamente na zona primaria.
Também se recomenda a utilizagdo de valvulas ou medidores que permitam controlar as
vazdes de ar e combustivel, tornando possivel ajustar gradualmente a razdo ar-combustivel
durante a partida.

De maneira geral, o ensaio mostra que os componentes mecanicos permitem a livre
rotacdo do conjunto e que a alimentacdo de combustivel ¢ capaz de produzir uma chama.
Entretanto, a ocorréncia de blow-off evidencia que a cdmara ainda ndo apresenta condigdes
adequadas para estabilizar a combustdo quando submetida ao escoamento necessario ao
funcionamento da turbina. Esse resultado reforca as conclusdes da analise CFD,

principalmente quanto a baixa eficiéncia de queima, a distribui¢d@o nao uniforme da mistura.
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5. CONCLUSAO E RECOMENDACOES

5.1 Conclusao

Este trabalho tem como objetivo desenvolver e avaliar uma microturbina a gas de
bancada baseada no projeto FD 3/64, incorporando modificagdes compativeis com os
materiais, 0s componentes € os processos de fabricagdo disponiveis. Para isso, sdo realizadas
etapas de modelagem tridimensional, simulacdo numérica, fabricagdo, montagem e teste
experimental, permitindo analisar tanto o comportamento individual dos principais
componentes quanto o funcionamento integrado do prototipo.

A modelagem em CAD possibilita definir a geometria do compressor, do difusor, da
camara de combustdo, do suporte dos rolamentos, do estator e dos demais elementos do
conjunto. Durante essa etapa, o projeto original ¢ adaptado as condi¢des reais de construgao,
buscando preservar suas caracteristicas funcionais. A fabricacdo demonstra que o protdtipo
pode ser produzido com materiais comercialmente disponiveis e processos convencionais de
fabricacao.

A simulagdo CFD do compressor centrifugo R474 apresenta resultados coerentes com
o comportamento esperado para esse tipo de turbomaquina. O aumento da rotagdo e da vazao
massica provoca elevagao da razao de pressao, da temperatura do ar e da poténcia absorvida.
Entre 80.000 e 151.000 rpm, a razdo de pressdo passa de 1,4769 para 2,9113, enquanto a
poténcia aumenta de 3.944,36 W para 32.652,5 W. A comparagdo com o mapa de
desempenho mostra boa aproximagdo dos valores de razdo de pressdo, indicando que o
modelo numérico € capaz de reproduzir adequadamente as principais tendéncias de operacao
do compressor.

Em contrapartida, a eficiéncia isentropica apresenta redu¢do nas maiores rotacoes,
passando de valores proximos de 88% para 80,4845% na condi¢do de 151.000 rpm. Os
campos de velocidade e nimero de Mach mostram que essa queda esta relacionada a maior
aceleracdo e a distribuicdo ndo uniforme do escoamento entre as pas, principalmente nas
regides proximas ao lado de succdo e ao shroud. Com isso, verifica-se que as condig¢des
intermediarias de operacdo apresentam uma relacdo mais equilibrada entre capacidade de
compressao, poténcia demandada e eficiéncia.

Na simulagdo da camara de combustdo, observa-se que a chama permanece

concentrada em uma faixa limitada do dominio, sem se distribuir adequadamente ao longo da
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zona primdria. Também sdo identificados baixo consumo do combustivel, mistura nado
uniforme e reduzida eficiéncia de combustdo provenientes de uma alimenta¢do assimétrica do
combustivel.

O teste experimental confirma parte dos comportamentos previstos numericamente. O
conjunto rotativo apresenta movimentacdo livre, sem travamentos perceptiveis nos
rolamentos, indicando que a montagem permite a rotagdo do eixo, do compressor ¢ da roda da
turbina. A alimentagdo com a mistura gasosa de butano, isobutano e propano também
possibilita a formag¢do inicial da chama. Entretanto, quando a vazdo de ar comprimido ¢
aumentada, ocorre a extingdo da chama por blow-off, impedindo que a microturbina atingisse
uma condi¢do auto sustentada de funcionamento. Esse comportamento apresenta
concordancia qualitativa com a simulacao, que ja havia mostrado baixa eficiéncia de queima e
dificuldade de estabilizacdo da chama.

De forma geral, o trabalho atende aos objetivos de projetar, simular, fabricar e realizar
um teste preliminar da microturbina FD 3/64 modificada. Embora o prototipo ainda ndo tenha
alcancado funcionamento continuo e autossustentado, os resultados permitem identificar as
principais limitagdes do projeto, especialmente no sistema de combustdo. Também € possivel
concluir que a simulagdo numérica ¢ uma ferramenta importante para prever tendéncias e
localizar regides criticas, mas nao substitui a validagdo experimental. Assim, o protdtipo
desenvolvido constitui uma base para futuras melhorias e pode ser utilizado como plataforma
didatica para estudos de combustdo, transferéncia de calor, dindmica dos fluidos e

turboméquinas.

5.2 Recomendacoes

Para a continuidade do trabalho, recomenda-se revisar principalmente a geometria da
camara de combustdo, a distribuicdo dos furos e o sistema de inje¢do de combustivel. O
sistema de injecdo deve proporcionar uma distribuicdo mais uniforme do combustivel, e a
ignicao deve ser realizada diretamente na zona primaria, preferencialmente por meio de uma
vela ou dispositivo permanente.

Recomenda-se ser instalados sensores para medir pressdo, temperatura, vazao de ar,
vazao de combustivel e rotacdo do eixo, permitindo uma compara¢do quantitativa com os
resultados numéricos. Para as simulacdes futuras, sugere-se utilizar modelos transientes,
realizar estudos de independéncia de malha e analisar diferentes razdes ar-combustivel,

geometrias de swirler e configuragdes de injecdo. Essas alteragdes poderdo contribuir para
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aumentar a eficiéncia da combustdo, evitar a ocorréncia de blow-off e permitir que a
microturbina alcance uma condicao de operagao estavel.

Nao obstante, a simulacdo do componente turbina ¢ recomendavel para se obter total
compreensdo do conjunto compressor-turbina, tendo, assim, uma visdo mais completa do
conjunto rotativo.

Por fim, trabalhos futuros podem investigar diferentes combustiveis, alteragdes na
geometria do difusor e otimizagdo da camara de combustdo. Com o aperfeicoamento do
sistema de combustdo e de instrumentagdo, o protdtipo podera ser utilizado como bancada
didatica para estudos de ciclo Brayton, combustdo, transferéncia de calor, dindmica dos

fluidos e desempenho de turbomaquinas.
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