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RESUMO

Este trabalho apresenta um estudo sobre otimização de jaquetas de refrigera-
ção típicas de motor foguete a propelente líquido (MFPL). Inicialmente foi es-
colhida uma geometria como caso padrão e realizado o cálculo semi-empírico.
Esta etapa teve como objetivo determinar as condições de contorno de fluxo de
calor proveniente da combustão. Posteriormente, a geometria e a malha foram
modeladas em software paramétrico e então analisada a transferência de calor
conjugada por dinâmica dos fluidos computacional (CFD) através do software
OpenFOAM. A partir de uma modelagem por CFD funcional, programou-se o ci-
clo de otimização. Os parâmetros geométricos da jaqueta de refrigeração foram
variados, através de um algoritmo, até se encontrar o ponto ótimo. Os objetivos
da otimização foram, diminuir as temperaturas nas paredes e perda de carga,
levando-se em consideração os critérios restritivos estruturais e de máxima tem-
peratura do combustível. Os resultados permitiram obter uma jaqueta de refrige-
ração otimizada e criar uma ferramenta de análise de sistemas de refrigeração
aplicados a motores foguetes a propelente líquido.

Palavras-chave: Refrigeração regenerativa. Jaqueta de refrigeração. Transferên-
cia de calor conjugada. Motor foguete a propelente líquido. Computational fluid
dynamics. Otimização.
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OPTIMIZATION OF COOLING JACKET APPLIED IN LIQUID PROPELLANT
ROCKET ENGINE

ABSTRACT

This work presents a study of optimization of typical cooling jacket for liquid pro-
pellant rocket engine (LPRE). Initially a geometry was chosen as the standard
case and the semi-empirical calculation was performed. The purpose of this step
was determine the heat flux boundary conditions provide by combustion. Pos-
teriorly, the geometry and mesh were design on parametric software and then
analyzed the conjugated heat transfer by computational fluid dynamics (CFD) in
OpenFOAM software. From a functional CFD modeling, the optimization cycle
was programmed. The geometric parameters of the cooling jacket were varied,
through an algorithm, until the optimum point was reached. The objectives of the
optimization were reduce the temperatures on the walls and pressure loss, tak-
ing into account the structural criteria and the maximum temperature of the fuel.
The results allowed to obtain a cooling jacket optimized and a tool of analysis of
cooling systems for liquid propellant rocket engine.

Keywords: Regenerative cooling. Cooling jacket. Conjugated heat transfer. Liquid
propellant rocket engine. Computational Fluid Dynamics. Optimization.

ix





LISTA DE FIGURAS

Pág.

1.1 Jaqueta de refrigeração. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1
1.2 Algumas formas construtivas de jaqueta de refrigeração. . . . . . . . 5
1.3 Tipos de fabricação para os canais de refrigeração. . . . . . . . . . . 6
1.4 Câmara de combustão fabricada com processo de impressão 3-D. . . 7
1.5 Ciclo do processo de otimização simplificado. . . . . . . . . . . . . . . 9

4.1 Esquema e nomenclatura adotada das regiões da jaqueta de refrige-
ração. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27

4.2 Coeficiente B. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
4.3 Velocidade adimensional β em função do diâmetro relativo para vários

valores de γ. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
4.4 Malha unidimensional. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34
4.5 Interpolação para corrigir a temperatura da parede no lado dos gases

e fluxo de calor. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37
4.6 Fluxograma do procedimento de cálculo semi-empírico. . . . . . . . . 38
4.7 Fluxo de calor total corrigido. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39
4.8 Fluxos de calor total, por convecção e radiação. . . . . . . . . . . . . 39

5.1 Representação da geometria simplificada e definição dos domínios de
estudo da jaqueta de refrigeração. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 43

5.2 Exemplo de função densidade para definição da distribuição dos pon-
tos ao longo de uma aresta. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45

5.3 Representação da malha obtida a partir das funções utilizadas no Sa-
lome e variáveis adotadas. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48

5.4 Fluxograma de geração de malha e diretórios. . . . . . . . . . . . . . 50
5.5 Árvore de diretórios e respectivos arquivos do caso base CFD. . . . . 52
5.6 Tempo de processamento para as malhas com modelo de turbulência

k − ε e k − ω. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57
5.7 Temperaturas máximas da parede interna da câmara de combustão

para várias malhas com modelo de turbulência k − ε. . . . . . . . . . 58
5.8 Temperaturas máximas da parede interna da câmara de combustão

para várias malhas com modelo de turbulência k − ω. . . . . . . . . . 58
5.9 Perfis de temperaturas medidos ao longo da jaqueta de refrigeração

na face da parede interna do lado do líquido para várias malhas com
modelo de turbulência k − ε. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

xi



5.10 Perfis de temperaturas medidos ao longo da jaqueta de refrigeração
na face da parede interna do lado do líquido para várias malhas com
modelo de turbulência k − ω. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

5.11 Posição de onde foram tomadas as variáveis ao longo da jaqueta de
refrigeração. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60

5.12 Evolução dos resíduos das variáveis para o modelo de turbulência k− ε. 61
5.13 Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e

líquido, utilizando o modelo de turbulência k − ε. . . . . . . . . . . . . 62
5.14 Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0)

para várias posições no plano vertical, obtidos para o modelo de tur-
bulência k − ε. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63

5.15 Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0)
para várias posições no plano horizontal, obtidos para o modelo de
turbulência k − ε. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64

5.16 Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para vá-
rias posições no plano vertical, obtidos para o modelo de turbulência
k − ε. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 65

5.17 Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para vá-
rias posições no plano horizontal, valores obtidos para o modelo de
turbulência k − ε. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66

5.18 Evolução dos resíduos das variáveis para o modelo de turbulência k−ω. 67
5.19 Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e

líquido, utilizando o modelo de turbulência k − ω. . . . . . . . . . . . . 68
5.20 Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0)

para várias posições no plano vertical, obtidos para o modelo de tur-
bulência k − ω. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 69

5.21 Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0)
para várias posições no plano horizontal, obtidos para o modelo de
turbulência k − ω. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70

5.22 Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para vá-
rias posições no plano vertical, obtidos para o modelo de turbulência
k − ω. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

5.23 Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para vá-
rias posições no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbulên-
cia k − ω. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72

5.24 Comparação entre temperaturas da parede interna do lado dos gases
T3. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 73

xii



5.25 Comparação entre temperaturas da parede interna do lado do líquido
T4. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74

5.26 Comparação entre temperaturas do combustível Tf . . . . . . . . . . . 74
5.27 Comparação entre módulos das velocidades para cálculo semi-

empírico e modelagem por CFD. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75
5.28 Comparação entre perdas de carga para cálculo semi-empírico e mo-

delagem por CFD. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 76

6.1 Variáveis para cálculo estrutural. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79
6.2 Variáveis para cálculo estrutural. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80
6.3 Estado de tensão para um elemento de área das paredes da câmara

de combustão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80
6.4 Diagrama típico de pressão em função da deformação para parede

composta. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
6.5 Pressão em função da deformação para parede composta, calculado

para caso padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85

7.1 Escalabilidade do cluster em função do número de nós e processadores. 90
7.2 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 =

2, 0 mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95
7.3 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 =

2, 5 mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96
7.4 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 =

3, 0 mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97
7.5 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD. . . . . . . . . 98
7.6 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 =

2, 0 mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99
7.7 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 =

2, 5 mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100
7.8 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 =

3, 0 mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101
7.9 Estrutura de diretórios da otimização. . . . . . . . . . . . . . . . . . . 102
7.10 Ciclo de otimização. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104
7.11 Exemplo de espaço das funções e fronteira de Pareto. . . . . . . . . . 106

8.1 Fronteira de Pareto para as FOB T3g e pdrop. . . . . . . . . . . . . . . . 107
8.2 Fronteira de Pareto para as FOB m e pdrop. . . . . . . . . . . . . . . . 108
8.3 Fronteira de Pareto para as FOB T3g e m. . . . . . . . . . . . . . . . . 109
8.4 Evolução dos resíduos das variáveis para o caso 38. . . . . . . . . . . 111

xiii



8.5 Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e
líquido para o caso 38. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111

8.6 Evolução dos resíduos das variáveis para o caso 39. . . . . . . . . . . 112
8.7 Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e

líquido para o caso 39. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 112
8.8 Evolução dos resíduos das variáveis para o caso 40. . . . . . . . . . . 113
8.9 Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e

líquido para o caso 40. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 113
8.10 Comparação entre perfis de temperaturas da parede interna do lado

dos gases para casos ótimos e padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . 114
8.11 Comparação entre perfis temperaturas da parede interna do lado do

líquido para casos ótimos e padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 114
8.12 Comparação entre perfis de temperaturas do combustível para casos

ótimos e padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 115
8.13 Comparação entre perfis dos módulos das velocidades para casos

ótimos e padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 116
8.14 Comparação entre os perfis de pressão total ao longo da jaqueta de

refrigeração. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 117
8.15 Contornos de temperaturas da secção transversal na garganta da câ-

mara de combustão para os casos ótimos e padrão. . . . . . . . . . . 118
8.16 Contornos de temperaturas da secção transversal na saída da jaqueta

de refrigeração para os casos ótimos e padrão. . . . . . . . . . . . . . 118

A.1 Cotas do perfil interno da câmara de combustão. . . . . . . . . . . . . 127
A.2 Detalhe das cotas da região da garganta. . . . . . . . . . . . . . . . . 128
A.3 Parábola e pontos de definição. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
A.4 Cotas da jaqueta de refrigeração. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 131
A.5 Representação do corte A-A da garganta da câmara de combustão. . 131
A.6 Regiões da câmara de combustão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 132

B.1 Fração molar dos produtos da combustão em função da razão de mis-
tura. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 136

B.2 Temperatura de chama em função da razão de mistura. . . . . . . . . 136
B.3 Pressão de vapor em função da temperatura. . . . . . . . . . . . . . . 137

C.1 Diagrama tensão deformação. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 139
C.2 Diagrama tensão deformação. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 140

xiv



LISTA DE TABELAS

Pág.

1.1 Comparação entre técnicas de refrigeração e formas construtivas em-
pregados em alguns MFPL. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11

5.1 Definição das variáveis que controlam as dimensões da jaqueta de
refrigeração e seus respectivos valores para o caso padrão. . . . . . . 44

5.2 Arestas transversais horizontais (paralelas ao eixo Z . . . . . . . . . . 46
5.3 Arestas transversais verticais (paralelas ao eixo Y) . . . . . . . . . . . 46
5.4 Comprimentos das arestas longitudinais da geometria. . . . . . . . . 47
5.5 Dados das malhas estudadas. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55
5.6 Teste da malha para discretização longitudinal. . . . . . . . . . . . . . 56
5.7 RMS para modelos de turbulência k − ε e k − ω. . . . . . . . . . . . . 73

7.1 Definição das variáveis de projeto. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
7.2 Lista de casos. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91
7.3 Variáveis de projeto escolhidas. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93

8.1 Casos otimizados. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 110
8.2 Valores médios e máximo para as variáveis dos casos ótimos e padrão.117
8.3 RMS para casos otimizados tomando o caso padrão como referência. 119
8.4 Variações percentuais das variáveis de projeto para os casos otimiza-

dos em relação ao caso padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120
8.5 Variações percentuais das médias para os casos otimizados em rela-

ção ao caso padrão. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120
8.6 Comparação entre as variáveis de projeto para metamodelos e mode-

lagem por CFD. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120

D.1 Lista geral de casos. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141

xv





LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

APE – Divisão de Propulsão Espacial
CAPES – Coordenação de Aperfeiçoamento de Pessoal de Nível Superior
CAD – Computer-Aided Design
CFD – Computational Fluid Dynamics
FOB – Funções Objetivo
IAE – Instituto de Aeronáutica e Espaço
INPE – Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais
LPRE – Liquid Propellant Rocket Engine
MEF – Método dos Elementos Finitos
MFPL – Motor Foguete a Propelente Líquido
MMQ – Método dos Mínimos Quadrados
MOGA – Multi-Objective Genetic Algorithm
MVF – Método dos Volumes Finitos
PG – Progressão Geométrica
SGA – Standard Genetic Algorithm
SSME – Space Shuttle Main Engine
SIMPLE – Semi-Implicit Method for Pressure Linked Equations

xvii





LISTA DE SÍMBOLOS

A – área da secção transversal da câmara de combustão
Ae – área da secção transversal na entrada do canal de refrigeração
a1 – comprimento inicial do elemento
an – comprimento final do elemento
B – coeficiente de ajuste do fluxo de calor
c – calor específico
c∞ – calor específico característico
cf – calor específico do combustível
dh – diâmetro hidráulico
dg – diâmetro da garganta
D – diâmetro da câmara de combustão
D̄ – diâmetro relativo
e – energia total
E – empuxo do motor foguete
E1 – espessura da parede interna
E2 – altura do canal de refrigeração
E3 – espessura da parede externa
Ea – meia espessura da aleta
fs – fator de segurança estrutural
fj – forças de corpo na direção j
h – entalpia
h2 – entalpia dos gases da combustão próximos a linha da parede a temp. T2
h3 – entalpia dos gases da combustão próximos a linha da parede a temp. T3
hf – coeficiente de transferência de calor por convecção
It – intensidade da turbulência
k – energia cinética turbulenta
kfa – coeficiente de força axial
L – comprimento da aresta
m – massa total da câmara de combustão
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qf – fluxo de calor por convecção na jaqueta de refrigeração
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S – parâmetro termofísico
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t – tempo
t
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t
′′ – temperatura média na parede externa
T – temperatura
T0 – temperatura de estagnação
T2 – temperatura dos gases próximos a linha da parede
T3 – temperatura da parede interna do lado dos gases
T4 – temperatura da parede interna do lado do líquido
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T6 – temperatura da parede externa do lado externo
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Tf – temperatura do combustível
T3g – temp. da parede interna no lado dos gases na garganta da câm. de comb.
Tfs – temperatura do combustível na saída da jaqueta de refrigeração
T
′ – flutuação de temperatura

T∞ – temperatura característica
ui – velocidade instantânea na direção i
u
′
i – flutuação da velocidade na direção i
u∞ – velocidade média do combustível da jaqueta de refrigeração
u∗ – velocidade de fricção
U0 – velocidade do combustível na entrada do canal de refrigeração
Uf – velocidade do combustível na jaqueta de refrigeração
Umag – módulo da velocidade de escoamento do combustível
Umax – velocidade máxima possível dos gases na câmara de combustão
Ui – velocidade média na direção i
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xi – posição na direção i
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Letras gregas

α
′ – coeficiente de expansão térmica da parede interna
α
′′ – coeficiente de expansão térmica da parede externa
β – velocidade adimensional
γ – relação entre calores específicos a pressão e temperatura constantes
δij – delta de Kronecker
∆ – variação
ε – dissipação da turbulência por unidade de massa e tempo
ε – coeficiente de emissividade
ε
′ – deformação na parede interna
ε
′′ – deformação na parede externa
ηr – coeficiente de aleta
Θ – temperatura média
λ – condutividade térmica
λa – condutividade térmica da parede externa
λc – condutividade térmica da parede interna
λτ – segundo coeficiente da viscosidade
µ – viscosidade dinâmica
µ∞ – viscosidade dinâmica característica
µT – viscosidade turbulenta
µ1000 – viscosidade dinâmica dos gases da combustão a 1000 K
ξ – coeficiente de ajuste
ν – viscosidade cinemática
ϕ – coeficiente de emissividade
ρ – densidade
ρf – densidade do combustível
ρ∞ – densidade característica
σ – constante de Stefan-Boltzmann
σij – tensor de forças de superfície
σ
′ – tensão na parede interna
σ
′′ – tensão na parede externa
τij – tensor viscoso
ω – taxa de dissipação turbulenta
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1 INTRODUÇÃO

1.1 Métodos de refrigeração em motores foguete a propelente líquido

Para o funcionamento adequado dos Motores Foguete a Propelente Líquido
(MFPL), é fundamental a aplicação de técnicas de refrigeração na câmara de
combustão. O método mais empregado é denominado de refrigeração regene-
rativa. A refrigeração regenerativa é realizada através do escoamento de prope-
lente (normalmente o combustível), entre as paredes interna e externa da câmara
de combustão. Ambas as paredes são conectadas por aletas, formando a jaqueta
de refrigeração (ver Figura 1.1). O termo "regenerativa" refere-se à transferência
de energia para o fluido refrigerante e posteriormente é reutilizada na forma de
calor de combustão (SUTTON; BIBLARTZ, 2001). Este escoamento de combustí-
vel e as dimensões da jaqueta devem ser bem determinados para minimizar as
temperaturas das paredes e evitar o colapso do motor.

Figura 1.1 - Jaqueta de refrigeração.

Fonte: Produção do autor.

Apesar da temperatura ser o principal fator, uma série de outras variáveis são im-
portantes no projeto da jaqueta de refrigeração. Um projeto bem elaborado deve
também minimizar as perdas de carga do combustível, as espessuras das pare-
des e consequentemente a massa do motor, limitar o aquecimento do combus-
tível evitando sua degradação e vaporização, ter uma forma construtiva possível
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de ser fabricada e ter a resistência estrutural adequada (NATIONAL AERONAUTICS

AND SPACE ADMINISTRATION-NASA, 1972).

Técnicas auxiliares de refrigeração são empregadas em conjunto com a refrige-
ração regenerativa, tais como:

Filme de refrigeração: consiste na formação de uma fina camada de combus-
tível líquido nas paredes internas da câmara de combustão. O filme é formado
através da injeção de combustível por injetores periféricos, refrigerando a parede
até vaporização completa do filme (SUTTON; BIBLARTZ, 2001). Seu ponto de apli-
cação deve ser bem determinado e normalmente fica próximo a região onde o
fluxo de calor é mais acentuado.

Refrigeração por radiação: é realizada através das paredes da câmara de com-
bustão. As paredes são construídas com espessuras e materiais com alta resis-
tência ao calor, absorvendo a energia e radiando-a para fora da câmara de com-
bustão. Normalmente é utilizada em motores com curto período de operação,
baixo empuxo e propelente sólido (SUTTON; BIBLARTZ, 2001).

Refrigeração ablativa: É realizada através de um revestimento no interior das
paredes da câmara de combustão que sofre ablação e protege a parede estru-
tural do motor. O fenômeno da ablação é a perda de material devido a fusão
e vaporização provocados pelo escoamento e calor, os fluidos provenientes for-
mam uma camada protetora. Geralmente esse revestimento é feito com fibra de
vidro, carbono ou Kevlar numa matriz de plástico, resina epoxi ou fenólica (SUT-

TON; BIBLARTZ, 2001).

1.2 Breve histórico

A técnica de refrigeração regenerativa está relacionada a necessidade de au-
mento da carga útil dos foguetes. Com a necessidade de motores maiores, foram
requeridas pressões internas maiores na câmara de combustão, aumentando a
transferência de calor para as paredes e consequentemente necessitando o de-
senvolvimento de técnicas de refrigeração mais eficientes. Os parágrafos seguin-
tes estabelecem uma resumida "linha do tempo" do desenvolvimento e aplica-
ção da refrigeração regenerativa até a tecnologia ser difundida após a Segunda
Guerra Mundial. Os fatos ocorreram separadamente basicamente na União so-
viética, Estados Unidos, Alemanha e restante da Europa.

Konstantin Eduardovich Tsiolkovsky (Rússia 1857- URSS 1935) é considerado
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o pai da astronáutica. Foi o primeiro a sugerir a utilização do próprio propelente
para refrigerar as paredes da câmara de combustão de um MFPL em seu livro
intitulado Exploration of Cosmic Space by Means of Reaction Devices publicado
em 1903 (SUTTON, 2003a) (ARLAZOROV, 2018).

Herman Oberth (Império Austro-Húngaro atual Romênia 1894 - Alemanha Oci-
dental 1989) em seu livro intitulado Ways to space flight publicado em 1929
apresenta esquemas de motores foguete com câmaras refrigeradas pelo próprio
combustível. Seu trabalho inspirou o desenvolvimento de foguetes na Alemanha
e restante da Europa (SUTTON, 2006).

Robert H. Goddard (EUA 1882-1945) foi o primeiro estadunidense a construir e
lançar um foguete com motor a propelente líquido, fato ocorrido em 1926. Seu
motor foi o primeiro a utilizar filme de refrigeração. James H. Wyld (EUA 1913-
1953), cientista aeroespacial um dos fundadores da American Rocket Society,
foi o primeiro a demonstrar o conceito de refrigeração regenerativa em 1938 nos
Estados Unidos, seu projeto inspirou o desenvolvimento dos próximos motores
norte americanos (SUTTON, 2003b).

Eugen Sanger (Império Austro-Húngaro atual República Checa 1906 - Alemanha
Ocidental 1964) foi pioneiro a utilizar refrigeração regenerativa em câmaras de
combustão de um MFPL. Inicialmente em 1934 na Alemanha, sua câmara de
combustão utilizava água na jaqueta de refrigeração e posteriormente em 1936
foi construída utilizando combustível (SUTTON, 2006) (KERSTEIN; MATKO, 2007).

Valentin P. Glushko (Rússia 1908 - URSS 1989) e Friedrich A. Tsander (Rússia
1887- URSS 1933) foram os pioneiros na construção de MFPL na União So-
viética inspirados nos trabalhos de Tsiolkovsky. Glushko trabalhando no GDL
(Gas Dynamics Laboratory), inaugurado em 1928 e Tsander no GIRD (Moscow
Group for the Study of Reaction Motions), inaugurado em 1931, construiram vá-
rios motores porém com várias falhas devido a refrigeração. Utilizaram filme de
refrigeração na câmara de combustão em conjunto com a jaqueta de refrigera-
ção somente na região divergente e obtiveram sucesso somente em motores
pequenos. Essa configuração foi corrigida somente quando entraram em contato
com a tecnologia de foguetes Alemã que estava pelo menos dez anos a frente.
Glushko viria a se tornar o principal cientista de MFPL da extinta União Soviética
(SUTTON, 2003a).

Wernher von Braun (Polônia 1912 - EUA 1977) e sua equipe de cientistas foram

3



os primeiros a utilizar refrigeração regenerativa em conjunto com filme de refri-
geração de uma maneira bem sucedida. Esse fato ocorreu durante a Segunda
Guerra Mundial e permitiu a construção de motores maiores utilizados nos fo-
guetes V-2. Inaugurou o método de projeto moderno de câmaras de combustão.
A partir da difusão das tecnologias do V-2, os demais motores foguetes foram
desenvolvidos e permitiu o sucesso dos grandes programas espaciais (SUTTON,
2006).

1.3 Formas construtivas da jaqueta de refrigeração

A jaqueta de refrigeração pode ser construída de diversas formas, com relação
a posicionamento dos coletores e sentido de escoamento do líquido refrigerante.
As formas construtivas estão relacionadas a necessidade de transferência de
calor, limitação de massa e facilidade de fabricação. A Figura 1.2 ilustra algumas
formas construtivas.

Configurações dos tipos A e B são as mais empregadas em motores de pequeno
e médio porte (até 1000 kN ). A configuração com passe único tipo B, requer pas-
sagens muito pequenas na região da garganta, e um coletor muito grande na
extremidade da tubeira. A concentração de massa na extremidade da tubeira di-
ficulta sua vetorização e diminui a frequência natural do MFPL, o que não é dese-
jável. Por esses motivos esta configuração só é aplicada em motores pequenos
(NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION-NASA, 1972). A configuração
com passe único tipo A reduz esse problema porém requer um segundo método
de refrigeração na região divergente que pode ser por radiação ou ablativa.

Configuração do tipo D é largamente empregada em motores médios (empuxo
entre 100 kN e 1000 kN ). A configuração do tipo C difere apenas no sentido de
escoamento do líquido refrigerante.

Configuração do tipo E é geralmente empregada em motores com combustível
hidrogênio e grande porte (acima de 1000 kN ). É uma configuração que provoca
grande perda de pressão no líquido refrigerante.

Configurações do tipo G é a configuração empregada no motor do Space Shuttle
(SSME). Ao passar pela jaqueta de refrigeração o refrigerante retorna para a tur-
bobomba, é repressurizado e injetado na câmara de combustão em dois ciclos.
Configurações dos tipos F, H e I são mais empregadas em motores Russos de
grande porte (empuxo acima de 1000 kN ).
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Figura 1.2 - Algumas formas construtivas de jaqueta de refrigeração.

Fonte: Adaptado de Vasiliev et al. (1993) e Sutton e Biblartz (2001)

Com relação ao processo de fabricação dos canais de refrigeração podem ser
usinados, corrugados ou tubos soldados (ver Figura 1.3). Normalmente são em-
pregadas técnicas de fabricação mistas, uma parte usinada na câmara de com-
bustão até o início da região divergente e o restante do perfil parabólico pode ser
corrugado ou tubular, por exemplo.
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Figura 1.3 - Tipos de fabricação para os canais de refrigeração.

Fonte: Adaptado de Vasiliev et al. (1993)

Em câmaras de combustão pequenas, a construção do tipo usinada é preferível
devido a sua facilidade de fabricação e menor custo, se comparada a construção
tubular e corrugada (NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION-NASA,
1972). A partir da Tabela 1.1 no final deste capítulo, observa-se que a refrige-
ração regenerativa é aplicada em MFPL de médio a grande porte. Um grande
desafio na fabricação de MFPL é o desenvolvimento da tecnologia de soldagem
da jaqueta de refrigeração. Em uma jaqueta de refrigeração do tipo usinada, a
parede interna e aletas são montadas num ajuste com interferência entre a pa-
rede externa e passam por um processo de solda por brasagem (VASILIEV et al.,
1993). Atualmente técnicas de impressão 3-D estão sendo empregadas na fabri-
cação de jaquetas de refrigeração (ver Figura 1.3), possibilitando maior controle
do processo, rapidez e redução de custo (MCMAHAN, 2015).
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Figura 1.4 - Câmara de combustão fabricada com processo de impressão 3-D.

Fonte: Adaptado de McMahan (2015)

1.4 Justificativa

Um dos principais problemas em MFPL com refrigeração regenerativa é a de-
terminação das dimensões ótimas da jaqueta de refrigeração que minimizam as
temperaturas e perda de carga do sistema (NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE

ADMINISTRATION-NASA, 1972). A refrigeração regenerativa é o método mais em-
pregado em MFPL e o domínio dessa tecnologia é fundamental para sua cons-
trução. É necessária uma metodologia que permita a escolha das melhores di-
mensões da jaqueta de refrigeração baseada em métodos computacionais, o
que permite uma grande economia se comparada a análises experimentais.

1.5 Objetivos

O objetivo deste trabalho é desenvolver um método de dimensionamento de ja-
quetas de refrigeração. Este método deverá otimizar a transferência de calor,
minimizando as temperaturas da parede interna, massa e perda de carga do sis-
tema. Deverá retornar quais são as melhores espessuras da parede interna e
externa, altura do canal, e quantidade de aletas que tornam o sistema de refri-
geração regenerativa ótimo. Critérios restritivos de máxima temperatura do com-
bustível e resistência estrutural serão levados em consideração. Para isso será
empregada técnicas de otimização. De posse deste método, ficará bastante sim-
plificada a otimização de outros MFPL, bastando alterar a geometria inicial e as
características de operação.
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1.6 Organização do trabalho

O primeiro passo será estabelecer um MFPL para caso teste e sua geometria
está representada no Apêndice A. A forma construtiva adotada será do tipo B
(ver Figura 1.2), canais usinados (ver Figura 1.3) e combustível etanol como lí-
quido refrigerante. A partir desses dados será modelada, em software paramé-
trico de CAD (Computer-Aided Design), a câmara de combustão do MFPL com
suas dimensões controladas por variáveis.

O software escolhido para geração da geometria e malha será o Salome. Ele
possui uma gama de comandos para trabalhar com geometrias complexas, faci-
lidade de parametrização através da linguagem Python, integração com os de-
mais códigos e de se tratar de um software com código aberto.

As condições de operação como vazão mássica de combustível, pressão interna
da câmara de combustão, razão de mistura dos bicos injetores e temperaturas
iniciais devem ser definidas para obter as condições de contorno. De posse da
geometria parametrizada e das condições de contorno, o fluxo de calor imposto
na parede interna é determinado por método semi-empírico proposto por Vasiliev
et al. (1993) e Kessaev (1997).

Após a modelagem matemática e a determinação das condições de contorno, é
realizada a simulação por Dinâmica dos Fluidos Computacional (CFD) da jaqueta
de refrigeração, análise de sensibilidade de malha e modelos de turbulência. A
análise numérica permitirá obter as temperaturas das paredes da câmara de
combustão, aletas, combustível e perda de carga do combustível. A biblioteca de
CDF utilizada será o OpenFOAM 5.0, livre e totalmente aberto. A implementação
das equações e escolha dos métodos numéricos são controlados pelo o usuário
(OPENFOAM, 2013).

De posse das dimensões e temperaturas da jaqueta de refrigeração, um método
simplificado de análise estrutural proposto por Gakhun et al. (1989), é imple-
mentado para a análise das tensões máximas atuantes nas regiões de maior
solicitação mecânica na câmara de combustão. Essa análise tem o objetivo de
identificar se a solução adotada é viável em termos de resistência estrutural.

As variáveis são definidas e seus intervalos são especificados com base nas
possibilidades de fabricação. Isso permite a combinação das variáveis e defini-
ção de todos os casos possíveis, definindo todo o domínio de busca. Seguindo
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um determinado critério, alguns casos são escolhidos e rodados com o objetivo
de determinar um metamodelo polinomial. A partir desse metamodelo os casos
que não são rodados devido ao alto tempo de processamento, são estimados
por um polinômio de baixo custo computacional. Essa estratégia permitirá obter
os resultados para todos os casos.

A partir da definição de todo o domínio, é utilizado o diagrama de Pareto para
definição da fronteira de casos ótimos. Escolhidos os casos ótimos, caso tenham
sido aproximados pelo metamodelo, é realizada a análise por CFD e estrutural
com o objetivo de confirmar a viabilidade da solução.

A integração entre os processos forma o ciclo de otimização (ver Figura 1.5).
Esse ciclo será construído utilizando a linguagem de programação Python e Shell
em um ambiente do sistema operacional Linux.

Figura 1.5 - Ciclo do processo de otimização simplificado.

Fonte: Produção do autor.

Os capítulos restantes desta dissertação estão organizados da seguinte forma:

• Capítulo 2 - Revisão bibliográfica: Faz a análise de algumas bibliografias
com o objetivo de identificar o estado da arte em projetos de jaqueta de
refrigeração e sua otimização.

• Capítulo 3 - Modelagem matemática: Apresenta o equacionamento ma-
temático baseado nas equações de conservação para transferência de

9



calor conjugado turbulenta.

• Capítulo 4 - Cálculo semi-empírico: Apresenta o cálculo da jaqueta de
refrigeração baseado em método semi-empírico de uma bibliografia já
consolidada. As condições de contorno proveniente da combustão tam-
bém são estabelecidas neste capítulo. Para isso foi escolhido um caso
padrão para ser utilizado como referência.

• Capítulo 5 - Malha e parametrização: Apresenta a metodologia empre-
gada na construção da malha da jaqueta de refrigeração, análise de
sensibilidade e avaliação dos modelos de turbulência empregados na
modelagem por CFD.

• Capítulo 6 - Análise estrutural: Apresenta uma metodologia simplificada
de análise estrutural para câmaras de combustão, baseada em literatura
já consolidada.

• Capítulo 7 - Otimização: Apresenta a metodologia empregada na otimi-
zação.

• Capítulo 8 - Resultados: Apresenta os resultados e a comparação entre
os casos padrão e otimizados.

• Capítulo 9 - Conclusão: Comentários conclusivos obtidas a partir dos
resultados e sugestões para trabalhos futuros.
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2 REVISÃO BIBLIOGRÁFICA

Existem diversos trabalhos relacionados às jaquetas de refrigeração, desde mo-
delos semi-empíricos unidimensionais até soluções numéricas tridimensionais.
É possível encontrar trabalhos que relacionam a quantidade de aletas e dimen-
sões dos canais de refrigeração, com as principais variáveis do problema. Não foi
encontrado nenhum trabalho que faça essa relação de forma dinâmica, através
de métodos de otimização, levando em consideração critérios térmicos e estru-
turais. Por esses motivos foi decidido dividir essa revisão bibliográfica em três
tópicos: modelagem de jaqueta de refrigeração, análise estrutural de câmara de
combustão e métodos de otimização multiobjetivos aplicados a refrigeração. Es-
ses três assuntos são a base para construir o ciclo de otimização proposto neste
trabalho.

2.1 Modelagem da jaqueta de refrigeração

Abaixo está apresentado alguns trabalhos encontrados sobre modelagem de ja-
queta de refrigeração, desde os mais clássicos até o estado da arte. Esses es-
tudos utilizam a modelagem por métodos semi-empíricos e CFD para obter os
valores das variáveis. Todos trabalhos consultados estabelecem o fluxo de calor,
proveniente da combustão, por métodos semi-empíricos.

Em Bartz (1957) é apresentado um método de estimativa de fluxo de calor, pro-
veniente da combustão, em um bocal convergente-divergente. Por se tratar de
um método simplificado, o levantamento do fluxo de calor foi utilizado como dado
preliminar em diversos trabalhos sobre jaquetas de refrigeração.

Vasiliev et al. (1993) e Kessaev (1997) apresentam métodos semi-empíricos para
o cálculo da jaqueta e filme de refrigeração numa abordagem unidimensional.
É possível determinar os fluxos de calor para a parede interna baseados nos
processos de radiação e convecção de calor. Também é possível determinar
a perda de carga e as temperaturas das paredes, aletas e combustível. Com
relação ao filme de refrigeração é possível estimar seu comprimento e duração
baseado num modelo de injetor lateral na câmara de combustão.

O trabalho de Rubin (1995) construiu um programa para cálculo de refrigeração
regenerativa, baseado em um modelo unidimensional semi-empírico. Com base
neste programa foi possível determinar as trocas de calor e perda de carga do
sistema. O estudo foi realizado para os propelentes JP4, JP5 e Aerozina 50. Ele
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considerou a transferência de calor por radiação na câmara de combustão.

Em Hinckel et al. (2004) foi desenvolvido um modelo numérico para jaqueta de
refrigeração para dois casos, um considerando as propriedades dos materiais
e combustível constantes e outro com propriedades variáveis. Obteve-se como
resultado uma melhor aproximação considerando as propriedades variáveis se
comparado com o experimental.

O Grupo de Wang et al. (2006) determinou o número ótimo de aletas longitudi-
nais para um sistema de refrigeração regenerativa, utilizando a comparação de
cinco casos. Levaram em consideração a minimização da temperatura e perda
de carga na jaqueta de refrigeração. Nesse trabalho foi utilizado o software co-
mercial FLUENT com modelo de turbulência k−ε. Foi possível observar o cresci-
mento exponencial da perda de pressão em função do número de aletas, porém
um grande decaimento das temperaturas das paredes.

O trabalho de Boysan (2008) realizou o estudo de jaqueta de refrigeração para
um MFPL de 300 kN e par propelente oxigênio O2 e RP1. Foram consideradas
jaquetas com vários números de aletas e diferentes dimensões. Seu algoritmo
conseguiu determinar as temperaturas e perda de pressão de combustível.

Em Pizzarelli et al. (2011) e Betti et al. (2014) e seu grupo apresentam diversos
trabalhos em jaquetas de refrigeração. É possível encontrar análises para tem-
peraturas, perdas de carga, sensibilidade de malha, razão de aspecto para os
canais em modelagens por CFD e analíticas. Há uma tendência em concentrar
as análises para o par propelente oxigênio O2 e metano CH4, serão os propelen-
tes mais utilizados nos futuros MFPL, segundo eles.

Em Denies (2015) foi estudado numericamente um sistema de refrigeração re-
generativa para o par propelente oxigênio O2 e metano CH4. Foram analisadas
jaquetas de refrigeração construídas em alumínio e cobre. Fez-se um estudo
detalhado de uma solução semi-empírica unidimensional, comparando com di-
versos resultados experimentais. Posteriormente, um modelo tridimensional foi
implementado em OpenFOAM e validado através de outros modelos numéricos
da literatura e experimentais. Utilizou diversos modelos de turbulência na aná-
lise do escoamento de combustível, k − ε, k − ωSST e Spalart-Allmaras. Nesse
trabalho não foi considerado aletas helicoidais e nem filme de refrigeração.
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2.2 Análise estrutural de câmara de combustão

Neste trabalho a ideia inicial era utilizar a análise estrutural numérica do Open-
FOAM no ciclo de otimização. Devido a dificuldades de implementação, para o
caso da jaqueta de refrigeração, foi decidido utilizar a análise analítica.

Em Gakhun et al. (1989) é apresentado um método analítico de cálculo estrutural
para câmaras de combustão baseado no regime elástico. Esse método permite
dimensionar as paredes interna e externa, canais de refrigeração, anéis de re-
forço, cabeçote de injeção, coletores, suporte de fixação e tubulações. Para o
dimensionamento da jaqueta de refrigeração, Gakhun et al. (1989) cita Feodo-
siev (1963) como criador do método. Ele é baseado na solução interativa das
equações da elasticidade para os materiais e solicitações da câmara de com-
bustão, conforme será mostrado no Capítulo 6.

Em uma abordagem mais moderna Korotkaya (2014) faz a análise estrutural de
uma câmara de combustão através do Método dos Elementos Finitos (MEF). Foi
adotada uma câmara de combustão com jaqueta de refrigeração e levada em
consideração a sua simetria para facilitar a modelagem. O algoritmo desenvol-
vido leva em consideração a deformação elástica e plástica. Essa abordagem
demonstra ser bastante interessante para se implementar num ciclo de otimiza-
ção.

2.3 Métodos de otimização

Os métodos de otimização subdividem-se em determinísticos, estocásticos e hí-
bridos. Os métodos determinísticos podem ser divididos em programação linear
e não linear. Alguns exemplos de algoritmos determinísticos são: Simplex, pro-
gramação linear sequencial, programação quadrática sequencial, método das
direções viáveis e método do gradiente reduzido. Exemplos de alguns métodos
estocásticos são: recozimento simulado, algoritmos genéticos, busca tabu, oti-
mização extrema, otimização por colônia de formigas e otimização por enxame
de partículas (VELHO, 2008) (HOLTZ, 2005). Os híbridos são a junção de dois ou
mais métodos com o objetivo melhorar a resposta dos métodos tradicionais.

Para a modelagem da jaqueta de refrigeração, os métodos estocásticos se desta-
cam devido a otimizarem modelos com várias características comuns a esse tipo
de problema. As principais características desses métodos são (SOUSA, 2017.
Notas de aula.) (HOLTZ, 2005):
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a) a função objetivo e as restrições não precisam necessariamente ter uma
representação matemática;

b) não requerem que a função objetivo seja contínua ou diferenciável;

c) trabalham adequadamente, tanto com parâmetros contínuos quanto
com discretos, ou ainda com uma combinação deles;

d) não necessitam de formulações complexas ou reformulações para o
problema;

e) não há restrição alguma quanto ao ponto de partida dentro do espaço
de busca da solução;

f) realizam buscas simultâneas no espaço de possíveis soluções através
de uma população de indivíduos;

g) otimizam um grande número de variáveis.

Para este trabalho o item ( a ) assume uma importância devido a função objetivo
deste trabalho ser calculado pela modelagem por CFD, ou seja, não tem uma
representação matemática direta para ela. Já o item ( c ), devido ter variáveis
que exprimem dimensões, como espessuras por exemplo, e outras quantidades
como o número de aletas da jaqueta de refrigeração. O item ( g ) é importante
devido a solução buscada ser multiobjetivo.

Um problema de otimização multiobjetivo não existe uma solução única, mas um
conjunto de soluções (SOUSA, 2017. Notas de aula.). Uma variável pode ter sido
minimizada, porém, outra não. Uma série de regras devem ser estabelecidas
para a escolha do caso ótimo.

Neste trabalho não será utilizado um método estocástico devido todo o domí-
nio de cálculo ser definido. Isso será realizado tornando as variáveis contínuas
em discretas e utilizando algumas abordagens da otimização multiobjetivo, como
será mostrado no Capítulo 7. Serão utilizadas metamodelos para definir as variá-
veis de saída e espaço de Pareto para comparação das respostas, com o objetivo
de encontrar a melhor solução. Abaixo relaciono alguns trabalhos que utilizaram
métodos de otimização para modelagens estrutural e de refrigeração.

Em Husain e Kim (2008) realizou um estudo de microcanais aplicados a refrige-
ração. Foi utilizado um método estocástico do tipo algoritmo evolucionário multi-
objetivo. Os objetivos foram de reduzir a perda de carga e resistência térmica dos
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microcanais. As variáveis de entrada foram o passo e as relações entre largura
e altura dos microcanais. Após a aplicação do algoritmo genético multiobjetivo
NSGA-II foi possível obter a fronteira de Pareto e escolher a configuração de
microcanais ótima. A função objetivo foi determinada por modelagem CFD.

No trabalho de Riccius et al. (2006) apresentou um estudo sobre otimização de
câmara de combustão. Foram determinadas as temperaturas e tensões estrutu-
rais da câmara por métodos analíticos. Foi utilizado um método de otimização
determinístico do tipo gradiente conjugado com o objetivo de maximizar a vida
útil da câmara de combustão.
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3 MODELAGEM MATEMÁTICA

3.1 Modelagem da jaqueta de refrigeração

O OpenFOAM (Open Source Field Operation and Manipulation) é uma biblioteca
de CFD escrita na linguagem C++. É utilizada para criar executáveis denomina-
dos solvers, responsáveis por resolver um problema específico da mecânica do
contínuo. A distribuição do OpenFOAM contém diversos resolvedores e utilitários
já implementados (OPENFOAM, 2013). Neste trabalho foi utilizado o código de-
nominado chtCustomMultiRegionSimpleFoam, que possibilita a modelagem da
transferência de calor conjugada. Por se tratar de uma distribuição aberta, as
equações e métodos numéricos podem ser editados pelo usuário.

O objetivo deste capítulo é apresentar as equações de conservação para a mo-
delagem de transferência de calor conjugada. Este tipo de problema é caracte-
rizado pelo acoplamento de no mínimo duas regiões, sendo uma líquida e outra
sólida, com a presença de diferenças de temperatura. No caso da jaqueta de
refrigeração temos três regiões, duas sólidas e uma líquida. Os modelos de tur-
bulência utilizados neste trabalho também serão apresentados.

3.2 Equações de conservação

A seguir estão expostas as equações de conservação para um fluido newtoniano,
na forma indicial (KUNDU; COHEN, 2002).

Massa:

∂ρ

∂t
+ ∂

∂xi
(ρui) = 0 . (3.1)

Quantidade de movimento (forma não conservativa):

ρ
∂uj
∂t

+ ρuk
∂uj
∂xk

= ∂σij
∂xi

+ ρfj . (3.2)

Energia Total:

ρ
∂e

∂t
+ ρuk

∂e

∂xk
+ ρuj

∂uj
∂t

+ ρujuk
∂uj
∂xk

= uj
∂σij
∂xi

+ σij
∂uj
∂xi
− ∂qj
∂xj

+ ujρfj . (3.3)
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Tensor de forças de superfície:

σij = −pδij + τij ; (3.4)

τij = λτδij
∂uk
∂xk

+ µ

(
∂ui
∂xj

+ ∂uj
∂xi

)
. (3.5)

Lei de Fourier :

qj = −λ ∂T
∂xj

. (3.6)

Neste trabalho foram consideradas as seguintes hipóteses simplificadoras para
a modelagem da jaqueta de refrigeração:

a) Estado estacionário;

b) fluido newtoniano e incompressível;

c) sem forças de corpo;

d) calores específicos constantes;

e) condutividades térmicas constantes;

f) viscosidade constante.

A seguinte equação de conservação da energia, considerando as hipóteses sim-
plificadoras, foi adotada para a região sólida.

∂qj
∂xj

= 0 (3.7)

A Equação 3.7 pode ser escrita da seguinte forma:

− λ ∂

∂xj

(
∂T

∂xj

)
= 0 . (3.8)
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As seguintes equações de conservação, considerando as hipóteses simplifica-
doras, foram adotadas para a região líquida:

∂

∂xi
(ρui) = 0 ; (3.9)

ρuk
∂uj
∂xk

= − ∂p

∂xj
+ ∂τij
∂xi

; (3.10)

ρuk
∂e

∂xk
+ ρujuk

∂uj
∂xk

= −uj
∂p

∂xj
+ uj

∂τij
∂xi

+ τij
∂uj
∂xi
− ∂qj
∂xj

. (3.11)

Em termos da entalpia (Equação 3.12) e equação da calorimetria (Equa-
ção 3.13), a Equação 3.11 assume a forma da Equação 3.14:

e = h− p

ρ
; (3.12)

h = cT ; (3.13)

ρukc
∂T

∂xk
+ ρujuk

∂uj
∂xk

= uj
∂τij
∂xi

+ τij
∂uj
∂xi
− ∂qj
∂xj

. (3.14)

Para um fluido incompressível o tensor de forças de superfície assume a seguinte
forma:

τij = µ

(
∂ui
∂xj

+ ∂uj
∂xi

)
. (3.15)

As seguintes relações foram utilizadas para passar a equação de conservação
de quantidade de movimento para a forma adimensional:

x∗ = x

dh
; u∗ = u

u∞
; ρ∗ = ρ

ρ∞
; p∗ = p

ρ∞ u2
∞

; τ ∗ = τdh
µ∞u∞

. (3.16)

Substituindo as variáveis adimensionalizadas na Equação 3.10 e simplificando-
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a, a equação de conservação de quantidade de movimento assume a forma da
Equação 3.17. A partir desse ponto o símbolo * será omitido.

ρuk
∂uj
∂xk

= − ∂p

∂xj
+ 1
Re

∂τij
∂xi

(3.17)

Além das relações da Equação 3.16, as seguintes também foram utilizadas para
passar a equação de conservação de energia para a forma adimensional:

c∗ = c

c∞
; T ∗ = T

T∞
; q∗ = λT∞

dh
. (3.18)

Substituindo as variáveis adimensionalizadas na Equação 3.14 e simplificando-
a, a equação de conservação de energia assume a forma da Equação 3.19. A
partir desse ponto o símbolo * será omitido.

1
Ec

∂T

∂xk
+ ρujuk

∂uj
∂xk

= 1
Re

uj
∂τij
∂xi

+ 1
Re

τij
∂uj
∂xi
− 1
Pe

1
Ec

∂qj
∂xj

, (3.19)

onde o número de Reynolds (Re) é expresso pela Equação 3.20 e define a rela-
ção entre a difusão de forças de inércia e viscosa (MOUKALLED et al., 2016):

Re = ρ u dh
µ

. (3.20)

O número de Eckert (Ec) é expresso pela Equação 3.21 e define a relação entre
energia cinética e entalpia do escoamento (MOUKALLED et al., 2016):

Ec = u2

c T
. (3.21)

O número de Peclet (Pe) é expresso pela Equação 3.22 e define a relação entre
a taxa de transporte advectivo e difusivo. Pode ser entendido, no contexto da
transferência de calor, como a taxa de transferência de calor por convecção e
condução (MOUKALLED et al., 2016):

Pe = ρ c u dh
λ

. (3.22)
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Também pode ser expresso em função do número de Reynolds e Prandtl (Equa-
ção 3.23). O número de Prandtl define a relação entre a difusão de momento
pela térmica (MOUKALLED et al., 2016):

Pe = Re Pr . (3.23)

Baseando-se nas Equações ( 3.17) e ( 3.19), pode-se fazer uma análise bá-
sica do problema. Como o inverso do número de Reynolds está multiplicando os
termos viscosos e ele é diretamente proporcional a velocidade, quanto maior a
velocidade, menos importante a viscosidade se torna neste problema. O mesmo
acontece com o número de Peclet e Eckert multiplicando o fluxo de calor. Quanto
maior os seus valores, menos calor é transferido para o fluido, diminuindo a per-
formance da jaqueta de refrigeração.

Segundo Hoffmann e Chiang (2000) e Moukalled et al. (2016), o acoplamento da
pressão com a velocidade em fluidos incompressíveis é muito forte. Faz-se ne-
cessário uma equação onde a pressão esteja acoplada com a equação da con-
tinuidade. Esta equação é obtida fazendo a derivação da equação de conserva-
ção de quantidade de movimento na coordenada de sua respectiva componente,
posteriormente as equações são somadas. Isola-se a equação da continuidade
dentro desta nova equação e obtêm-se a Equação 3.24 da pressão:

∂

∂xi

(
∂p

∂xi

)
= −ρ ∂

∂xi

[
∂

∂xj
(uiuj)

]
. (3.24)

3.3 Modelos de turbulência

Segundo Kessaev (1997) o número de Reynolds para este problema deve ser
entre 4000 e 40000, ou seja, trata-se de um escoamento turbulento.

Fazendo a decomposição das equações de conservação de quantidade de mo-
vimento (Equação 3.2) em média de Reynolds, considerando uma velocidade
média somada a uma flutuação (Equação 3.25):

ui = Ui + u
′

i . (3.25)

O tensor de forças de superfície assume a forma da (Equação 3.26) (TENNEKES;
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LUMLEY, 1972):

σij = −pδij + µ

(
∂Ui
∂xj

+ ∂Uj
∂xi

)
− ρu′iu

′
j . (3.26)

Fazendo a mesma decomposição em média de Reynolds na equação de conser-
vação da energia (Equação 3.3), considerando uma temperatura média somada
a uma flutuação (Equação 3.27), o fluxo de calor assume a forma da Equa-
ção 3.28 (TENNEKES; LUMLEY, 1972):

T = Θ + T
′ ; (3.27)

qj = λ
∂Θ
∂xj
− T ′u′j . (3.28)

Os tensores −ρu′iu
′
j e T ′u

′
j são as quantidades que devem ser modeladas para

descrever o problema turbulento.

Segundo a Hipótese de Boussinesq, o tensor de Reynolds é aproximado pela
seguinte equação:

− ρu′iu
′
j = µT

∂u

∂xi
, (3.29)

onde µT é a viscosidade turbulenta e u a velocidade média. Essa hipótese é
obtida de uma analogia com a viscosidade do fluido e o termo viscoso.

Neste trabalho o escoamento foi avaliado utilizando os modelos de turbulência
k−ε e k−ω. O modelo de turbulência k−ε resolve duas equações de transporte.
Sendo uma para a energia cinética turbulenta ( k ) e outra para a dissipação da
energia cinética turbulenta por unidade de massa e tempo ( ε ) (WILCOX, 1993).

A equação de conservação para a energia cinética turbulenta ( k ), esta repre-
sentada pela seguinte equação:

ρ
∂k

∂t
+ ρUj

∂k

∂xj
= τij

∂Ui
∂xj
− ρε+ ∂

∂xj

[
∂k

∂xj

(
µ+ µT

σk

)]
. (3.30)
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A equação de conservação para a dissipação da energia cinética turbulenta por
unidade de massa e tempo ( ε ) está representada pela seguinte equação:

ρ
∂ε

∂t
+ ρUj

∂ε

∂xj
= Cε1

ε

k
τij
∂Ui
∂xj
− Cε2ρ

ε2

k
+ ∂

∂xj

[
∂ε

∂xj

(
µ+ µT

σε

)]
. (3.31)

A viscosidade turbulenta (µT ) é dada por:

µT = ρCµk
2

ε
. (3.32)

Os valores das constantes de fechamento para o modelo de turbulência k − ε

são:

Cε1 = 1, 44; Cε2 = 1, 92; Cµ = 0, 09; σk = 1, 0; σε = 1, 3 . (3.33)

O modelo de turbulência k − ω foi desenvolvido como alternativa para suprir as
falhas do modelo de turbulência k − ε. Ele resolve uma equação para a ener-
gia cinética turbulenta ( k ) e uma segunda para a taxa de dissipação turbulenta
ou frequência turbulenta ( ω ). O modelo proporciona significante melhora no de-
sempenho sob condições de gradiente de pressão quando comparado ao modelo
k − ε. O ω também pode ser visto como a escala de tempo em que a dissipa-
ção da energia turbulenta ocorre, apesar da mesma ocorrer em nível molecular
(MENTER, 1993).

A equação de conservação para a energia cinética turbulenta ( k ), está repre-
sentada pela seguinte equação:

ρ
∂k

∂t
+ ρUj

∂k

∂xj
= τij

∂Ui
∂xj
− β∗ρkω + ∂

∂xj

[
∂k

∂xj
(µ+ σ∗µT )

]
. (3.34)

A equação de conservação para a taxa de dissipação turbulenta ( ω ) está repre-
sentada pela seguinte equação:

ρ
∂ω

∂t
+ ρUj

∂ω

∂xj
= α

ω

k
τij
∂Ui
∂xj
− βρω2 + ∂

∂xj

[
∂ω

∂xj
(µ+ σµT )

]
. (3.35)
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A viscosidade turbulenta (µT )é dada por:

µT = ρk

ω
. (3.36)

Os valores das constantes de fechamento para o modelo de turbulência k − ω

são:

α = 5
9; β∗ = 3

40; β∗ = 9
100; σ = 1

2; σ∗ = 1
2 . (3.37)

Um parâmetro importante para análise do escoamento turbulento é a quantidade
adimensional y+, dada pela Equação 3.37. Ela define a distância adimensional a
partir da face da parede e seus intervalos definem as regiões da camada limite,
a subcamada viscosa, região logarítmica e região turbulenta. As leis de parede
modelam a região logarítmica e influenciam as análises de perda de carga (WIL-

COX, 1993). Neste trabalho foram adotadas as leis de parede implementadas no
código padrão do OpenFOAM.

y+ = u∗y

ν
, (3.38)

onde u∗ é a velocidade de fricção, y uma fração da espessura da camada limite
e ν a viscosidade cinemática do fluido. Para uma boa aproximação da camada
limite, na modelagem para transferência de calor conjugado, o primeiro nó com-
putado deve estar localizado entre y+ ≤ 5 (DENIES, 2015).
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4 CÁLCULO SEMI-EMPÍRICO

4.1 Análise da transferência de calor na jaqueta de refrigeração

A análise da jaqueta de refrigeração pode ser esquematizada pela Figura 4.1.
Os tipos de transferências de calor entre as regiões numeradas são:

• 1 - 2: radiação e convecção;

• 2 - 3: radiação e convecção;

• 3 - 4: condução;

• 4 - 5: radiação e convecção;

• 5 - 6: condução.

Figura 4.1 - Esquema e nomenclatura adotada das regiões da jaqueta de refrigeração.

Fonte: Produção do autor.

Para cada uma dessas trocas de calor, deve ser estabelecido o equacionamento
que permita obter os valores dos fluxos de calor e temperaturas. Os tópicos a
seguir demonstram a aplicação de um método proposto por Kessaev (1997) e
Vasiliev et al. (1993) que permite obter esses valores. Neste trabalho foram con-
sideradas somente a convecção entre as regiões 4 e 5 e a parede externa do
lado externo (6), adiabática (T5 = T6).
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4.2 Fluxo de calor proveniente da combustão devido a convecção

O fluxo de calor proveniente da combustão devido a convecção é obtido através
da expressão:

qco(x) = B (1− β2) p0,85
c S

D̄1,82 d0,15
g Pr0,58

, (4.1)

onde B é um coeficiente de ajuste, β a velocidade adimensional, pc pressão da
câmara de combustão, D̄ diâmetro relativo, dg diâmetro da garganta, Pr número
de Prandtl dos gases da combustão. O parâmetro termofísico S é obtido por:

S = (h2 − h3) µ0,15
1000

R0,425 T 0,32
2 (1 + T3)0,595 (3 + T3)0,15

, (4.2)

onde T2 é a temperatura dos gases quentes próximos a linha da parede, T3 tem-
peratura da parede interna do lado dos gases, h2 entalpia dos gases da com-
bustão próximos a linha da parede a temperatura T2, h3 entalpia dos gases da
combustão a temperatura T3, R constante universal dos gases perfeitos e µ1000

viscosidade dinâmica dos gases da combustão a temperatura de 1000K.

O coeficienteB depende da temperatura T̄3 e do γ (ver Figura 4.2). A temperatura
T̄3 é a relação entre T3 e Tc. O γ é a relação entre os calores específicos a
pressão e volume constantes.

A velocidade adimensional β é a relação entre a velocidade máxima dos gases
quentes na câmara de combustão U∞ e a velocidade máxima possível Umax é
dada por:

β = U∞
Umax

. (4.3)

A velocidade máxima dos gases quentes na câmara de combustão U∞ é dada
por:

U∞ =

√√√√√√√√2 γ R T0

(γ − 1)

1−
(
p

p0

)γ − 1
γ

 . (4.4)
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Figura 4.2 - Coeficiente B.

Fonte: Produção do autor.

A velocidade máxima possível Umax é dada por:

Umax =
√

2 γ R T0

(γ − 1) . (4.5)

Essas equações são obtidas através da análise termodinâmica e isentrópica do
escoamento através de um bocal convergente divergente (SUTTON, 2006). Fa-
zendo a relação a equação para a velocidade adimensional β assume a seguinte
forma:

β =

√√√√√√1−
(
p

p0

)γ − 1
γ

. (4.6)

A relação entre pressões no interior da câmara de combustão é dada por:

p

p0
=
[
1 + (γ − 1)M2

2

] −γ
γ − 1

. (4.7)

Utilizando a relação entre pressões, o coeficiente β pode ser expresso em função
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do número de Mach:

β =
√√√√√√1− 1

1 + (γ − 1)M2

2

, (4.8)

onde (M ) é o número de Mach, relação entre a velocidade dos gases na câmara
de combustão e a velocidade do som no meio.

A relação de área é definida por:

A2

A1
= M1

M2

√√√√√√√√√√√


1 +
[

(γ − 1)
2

]
M2

2

1 +
[

(γ − 1)
2

]
M2

1



γ + 1
γ − 1

, (4.9)

onde A1 e A2 são as áreas das secções transversais da câmara de combustão
e podem ser expressas em função dos diâmetros, M1 e M2 são os números de
Mach no mesmo ponto onde são escolhidas as respectivas áreas.

O diâmetro relativo é definido por:

D̄ = D(x)
dg

, (4.10)

onde D(x) é o diâmetro da câmara de combustão na posição x e dg o diâmetro
da garganta.

Substituindo o diâmetro relativo (D̄) na Equação 4.9 e considerando M2 = 1,
obtém-se sua equação em função do número de Mach:

D̄2 = 1
M


1 +

[
(γ − 1)M2

2

]

1 +
[

(γ − 1)
2

]


γ + 1
2 (γ − 1)

. (4.11)

A partir de uma geometria definida, conhecendo os diâmetros ao longo da câ-
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mara de combustão para as regiões convergente e divergente e fixando o valor
de γ, pode-se resolver a Equação 4.11 implícita por um método interativo, calcu-
lando os números de Mach. De posse desses valores utiliza-se a Equação 4.8
para cálculo do β.

A velocidade adimensional β em função do diâmetro relativo D̄ para vários va-
lores de γ está apresentada na Figura 4.3 para as regiões convergente e diver-
gente da câmara de combustão.

Figura 4.3 - Velocidade adimensional β em função do diâmetro relativo para vários valo-
res de γ.

Fonte: Produção do autor.

4.3 Fluxo de calor proveniente da combustão devido a radiação

O fluxo de calor por radiação proveniente dos gases da combustão é obtido pela
Equação 4.11 (KESSAEV, 1997) (VASILIEV et al., 1993):

qrad = εwall εgas ϕ σ
(
Tc

100

)4
, (4.12)

onde Tc é a temperatura do núcleo da câmara de combustão e σ a constante de
Stefan-Boltzmann e tem o valor de σ = 5, 67 W

m2K4 (ajustada).
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Os coeficientes de emissividade εwall, εgas, ϕ são estimados de acordo com Kur-
patenkov et al. (1989) e tem valores inferiores a 1, tal que:

εwall εgas ϕ < 1 . (4.13)

A distribuição de qrad(x) ao longo da câmara de combustão é estimada por rela-
ções empíricas para cada região da câmara. A distribuição é em função do com-
primento x e do diâmetro relativo D̄, estão representadas nas seguintes equa-
ções:

Para x = 0:
qrad(0) = 0, 25 qrad . (4.14)

Na região convergente, quando D̄ < 1, 2:

qrad(x) = qrad . (4.15)

Na região convergente, quando 1, 2 ≤ D̄ < 1:

qrad(x) =
[
1− 12, 5

(
1, 2− D̄

)2
]
qrad . (4.16)

Na garganta, quando D̄ = 1:

qrad(x) = 0, 5 qrad . (4.17)

Na região divergente, quando D̄ > 1:

qrad(x) = qrad

2 D̄2
. (4.18)

4.4 Fluxo de calor conjugado na jaqueta de refrigeração

No outro lado, o fluxo de calor produzido pela combustão é transferido para a
jaqueta de refrigeração. O combustível absorve a energia e sua temperatura au-
menta. Para estimar o fluxo de calor convectivo para a parede interna a Equa-
ção 4.19 é utilizada, onde o subscrito f refere-se ao combustível:
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qf = hf (T4 − Tf ) , (4.19)

onde qf é o fluxo de calor, hf o coeficiente de transferência de calor por convec-
ção, T4 a temperatura da parede interna no lado do líquido e Tf a temperatura do
combustível. Para estimar o coeficiente de transferência de calor por convecção
(hf ), os números adimensionais serão definidos para o escoamento do combus-
tível na jaqueta de refrigeração.

Número de Nusselt : é a forma adimensional do coeficiente de transferência de
calor por convecção (MOUKALLED et al., 2016), dada por:

Nuf = hf dh
λf

, (4.20)

onde dh é o diâmetro hidráulico e λf a condutividade térmica do combustível.

O número Reynolds é definido por:

Ref = ρf Uf dh
µf

, (4.21)

onde ρf é a densidade do combustível, Uf a velocidade do combustível e µf a
viscosidade dinâmica.

Número Prandtl é definido por:

Prf = µf cf
λf

, (4.22)

onde cf é o calor específico do combustível.

A partir da teoria da similaridade:

Nuf = 0, 023 Re0,8
f Pr0,4

f . (4.23)

Então, o coeficiente de transferência de calor por convecção pode ser expresso
por:
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hf = 0, 023
(ρf Uf )0,8 c0,4

f λ0,6
f

d0,2
h µ0,4

f

. (4.24)

O coeficiente de aleta ηr é a relação entre os coeficientes de transferência de
calor por convecção considerando a jaqueta de refrigeração com aletas (qfrib)
e sem aletas qf . Esse coeficiente é calculado pela Equação 4.25. Em Kessaev
(1997) é apresentado o cálculo detalhado para este coeficiente e foi considerado
neste trabalho.

ηr = qfrib
qf

; ηr(máximo) ≈ 2, 5 na prática. (4.25)

4.5 Procedimento de cálculo

O primeiro passo é definir a malha unidimensional (1-D) do contorno da câmara
de combustão. A malha utilizada neste trabalho está representada na Figura 4.4 e
foi baseada na geometria da câmara de combustão representada no Apêndice A.

Figura 4.4 - Malha unidimensional.

Fonte: Produção do autor.

A sensibilidade dessa malha foi estudada variando o número de pontos ao longo
do contorno da câmara de combustão, regiões com altos gradientes de tempera-
tura e fluxo de calor foram levadas em consideração para uma distribuição maior
de pontos. Cada ponto tem uma coordenada xi para i pertencente ao intervalo
de 0 a n, onde n é o número de pontos menos 1.

Parâmetros de projeto e operação da câmara de combustão devem ser definidos
para realizar o cálculo semi-empírico. Estes parâmetros estão representados no
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Apêndice B e os utilizados neste cálculo são:

• Temperatura do núcleo da câmara de combustão Tc = 3507, 2 K (tem-
peratura de chama adiabática);

• Temperatura inicial adotada na parede interna do lado dos gases quen-
tes T3 = 850 K;

• Razão de equivalência na linha da parede φ = 3;

• Pressão da câmara de combustão pc = 6 MPa.

Com relação aos produtos da combustão do etanol (C2H5OH) com o oxigênio
(O2), os parâmetros utilizados são:

• x fração mássica dos gases da combustão;

• γ razão de calores específicos;

• µ viscosidade dinâmica;

• Pr número de Prandtl ;

• T2 temperatura dos gases da combustão próximos a linha da parede;

• R constante dos gases.

O fluxo de calor total qtotal proveniente dos gases da combustão pode ser obtido
calculando o fluxo de calor por convecção através da Equação 4.1 e o fluxo de
calor por radiação através da Equação 4.11. Para cada ponto da malha 1-D, os
vetores são somados nas suas respectivas posições:

(qtotal)i = (qco)i + (qrad)i . (4.26)

Para a primeira aproximação do fluxo de calor total, a temperatura da parede
interna no lado dos gases quentes T3 deve ser adotada. Isso permite obter o
fluxo de calor qco1000, que será utilizado nos próximos passos.

Para avaliar o aquecimento do combustível em cada ponto da malha são utiliza-
das as Equação 4.27 e Equação 4.28:

(∆Tf )i = 0, 5 (qtotal)i ∆Si
cf ṁf

, (4.27)

∆Tf =
n∑
i=0

(∆Tf )i , (4.28)

35



onde ṁf é a vazão mássica do combustível, Si é a área lateral da superfície da
câmara de combustão na posição i. Pode ser obtida pela seguinte expressão:

∆Si+1 =
[(
Di +Di+1

2

)
π − naEa

]
∆x , (4.29)

ondeDi é o diâmetro da câmara de combustão na posição i, na número de aletas,
Ea espessura da aleta e ∆x é a distância entre i a i+ 1. A temperatura de saída
do combustível Tfout pode ser obtida pela Equação 4.30, temperatura de entrada
Tfin adicionada do aquecimento neste trecho da jaqueta de refrigeração:

Tfout = Tfin + ∆Tf . (4.30)

A temperatura de saída do combustível não pode ser maior que a temperatura de
vaporização do combustível na pressão de operação. A curva pressão x tempera-
tura para o etanol está representada no Apêndice B Figura B.3. O coeficiente de
transferência de calor por convecção é obtido pela Equação 4.23. A velocidade
do combustível para cada ponto da malha pode ser obtido por:

(Uf )i = ṁf

ρf (Ss)i
, (4.31)

onde (Ss)i é a área da secção transversal do canal na posição i.

O próximo passo é estimar novos valores para T3 utilizando qco1000 e as seguintes
relações para o fluxo de calor:

qco
qco1000

= T2 − T3

T2 − 1000 ; qco800

qco1000
= T2 − 800
T2 − 1000 ; qco1400

qco1000
= T2 − 1400
T2 − 1000 . (4.32)

Por outro lado:

q′co
qco1000

=

[
(T3−Tf)
E1
λc

+ 1
hf ηr

− qrad
]

qco1000
, (4.33)
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q′co800
qco1000

=

 (800−Tf)
E1
λc

+ 1

(hf ηr)
− qrad


qco1000

,
q′co1400
qco1000

=

 (1400−Tf)
E1
λc

+ 1

(hf ηr)
− qrad


qco1000

, (4.34)

onde λc é a condutividade térmica da parede interna e E1 a espessura, as pro-
priedades dos materiais para construção da câmara de combustão estão re-
presentados no Apêndice C. Essas relações são calculadas nos extremos para
T3 = 800 K e T3 = 1400 K, permitindo definir as funções e fazer a interpolação
de acordo com a Figura 4.5, para determinar novos valores de T3 em um cálculo
por interpolação.

Figura 4.5 - Interpolação para corrigir a temperatura da parede no lado dos gases e fluxo
de calor.

Fonte: Produção do autor.

Com os novos valores de T3 o vetor qco é recalculado pela Equação 4.1 e qtotal é
atualizado. Isso permite recalcular Tf pela Equação 4.27 e T4 pela Equação 4.35.

(T4)i = (T3)i −
(
E1

λc
qtotal

)
i

(4.35)

Este ciclo é repetido até T4 parar de mudar. Na Figura 4.6 está representado
o fluxograma do método adotado. Este método proposto por Kessaev (1997) e
Vasiliev et al. (1993) foi implementado na linguagem de programação Python.
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A primeira aproximação para o cálculo da fluxo de calor total, calculado consi-
derando T3 = 850 K e após a convergência do ciclo estão representados na
Figura 4.7. Os valores finais para fluxo de calor convectivo, por radiação e total
estão representados na Figura 4.8.

Figura 4.6 - Fluxograma do procedimento de cálculo semi-empírico.

Fonte: Produção do autor.
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Figura 4.7 - Fluxo de calor total corrigido.

Fonte: Produção do autor.

Figura 4.8 - Fluxos de calor total, por convecção e radiação.

Fonte: Produção do autor.
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4.6 Perda de pressão do combustível

A perda de carga total na jaqueta de refrigeração é estimada pela soma da perda
por atrito com a perda localizada para cada ponto i da malha 1-D, ou seja:

∆pf =
∑
∆xi

(∆p1i + ∆p2i) , (4.36)

onde ∆p1i é a perda por atrito e ∆p2i e a perda localizada para o ponto i da malha
1-D. A perda por atrito pode ser calculada por:

∆p1i = ξf1
∆xi
dh

(
ρfU

2
f

)
i

2 . (4.37)

O coeficiente de perda por atrito depende do número de Reynolds, que é calcu-
lada por:

Para Re = 3.105 ∼ 105 é calculado por:

ξf1 = 0, 3164
Re0,25 , (4.38)

Para Re = 105 ∼ 108 é calculado por:

ξf1 = 0, 0032 + 0, 221
Re0,237 . (4.39)

A perda localizada é calculada por:

∆p2i = ξf2

(
ρfU

2
f

)
i

2 , (4.40)

onde ξi = 0, 01 é o coeficiente de perda local adotado neste trabalho. A relação
entre pressão total e estática está representada na seguinte equação:

ptotal = pstc +
ρfU

2
f

2 . (4.41)
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4.7 Correção do cálculo semi-empírico

De acordo com as sugestões de Vasiliev et al. (1993) e Kessaev (1997), coefi-
cientes podem ser multiplicados com o coeficiente de transferência de calor por
convecção (hf ) para corrigir e deve ser determinado por análises experimentais
e modelagem CFD.

Os seguintes fatores de correção podem ser definidos:

ξf = Tf
(Tf )cfd

; (4.42)

ξ4 = T4

(T4)cfd
; (4.43)

ξ3 = T3

(T3)cfd
. (4.44)

Eles relacionam as temperaturas do cálculo semi-empírico com as obtidas por
CFD. Esses fatores de correção podem ser utilizados para ajustar o cálculo semi-
empírico, porém requer uma análise detalhada para vários casos e não será feita
nesse trabalho. O ajuste do cálculo semi-empírico através desses coeficientes
permite obter uma modelagem rápida, com menor custo computacional e mais
confiável para jaqueta de refrigeração.
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5 MECÂNICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

5.1 Parametrização da geometria

A partir do perfil interno da câmara de combustão que está representado no
Apêndice A, foi construído no software Salome uma geometria simplificada da
jaqueta de refrigeração. Foi levada em consideração as suas simetrias e a geo-
metria modelada está representada na Figura 5.1.

Figura 5.1 - Representação da geometria simplificada e definição dos domínios de es-
tudo da jaqueta de refrigeração.

Fonte: Produção do autor.

A geometria simplificada é separada em quatro domínios: parede interna, parede
externa, aleta e combustível. O perfil interno da câmara de combustão não muda,
pois é dimensionado de acordo com as características de operação do motor que
foi adotado. As dimensões da jaqueta de refrigeração são controladas por variá-
veis e seus valores iniciais estão apresentados na Figura 5.1 (ver Figuras A.4 e
A.5 no Apêndice A). Foram adotados inicialmente para análise da modelagem
por CFD e são baseados conforme recomendação de Kessaev (1997). Esses
valores definem o caso padrão.

O Software Salome trabalha com diversas bibliotecas escritas em Python. Para
se definir a geometria, uma série de comandos são escritos num arquivo
"script" utilizando essas bibliotecas e posteriormente interpretado pelo Salome
gerando um arquivo .hdf característico do software. Os valores das variáveis
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(E1, E2, E3, na, e Ea) estão escritos em um arquivo separado e são lidos por
esse arquivo "script". Para gerar uma geometria com dimensões diferentes basta
alterar os valores do arquivo que especifica as variáveis e rodar no Salome. Essa
estrutura permite criar a geometria parametrizada da jaqueta de refrigeração.

Tabela 5.1 - Definição das variáveis que controlam as dimensões da jaqueta de refrige-
ração e seus respectivos valores para o caso padrão.

Variável Descrição Valor [mm]

E1 Espessura da parede interna 2, 0

E2 Altura da aleta 4, 0

E3 Espessura da parede externa 2, 0

na Quantidade de aletas 100

Ea Meia espessura da aleta 0, 5

Fonte: Produção do autor.

Informações como valores das constantes, cálculo das variáveis e construção
do perfil interno da câmara de combustão estão representados no Apêndice A.
Também estão apresentados a construção das superfícies, ângulos de revolução
e determinação das dimensões da jaqueta de refrigeração.

5.2 Malha

Após a geração da geometria a etapa seguinte foi gerar a malha. O processo
de discretização geométrica consiste em realizar a divisão da geometria em ele-
mentos volumétricos adotando um determinado critério. A sequência para reali-
zar essa divisão deve começar pelos elementos de 1-D a 3-D, ou seja, arestas,
superfícies e volumes.

O método escolhido no Salome para gerar a malha nas arestas transversais (pa-
ralelas ao eixos Y e Z) (ver Figura 5.1), trabalha com uma função densidade re-
presentada na Figura 5.2). A distribuição dos pontos onde a aresta é seccionada
segue uma função matemática. A posição dos pontos é determinada de acordo
com a área sob o gráfico desta função f(x) e número de pontos n. Esse método é
denominado pelo software como algorithm: Wire discretisation, hypothesis Num-
ber of segments, distribution with analitic density.
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Figura 5.2 - Exemplo de função densidade para definição da distribuição dos pontos ao
longo de uma aresta.

Fonte: Produção do autor.

A condição para distribuição dos pontos sobre a aresta é obtido através da igual-
dade de áreas:

A1 = A2 = A3 = · · · = A(n−1) = An . (5.1)

As cotas dos pontos podem ser calculadas pelo seguinte equacionamento:

A1 + A2 + A3 + · · ·+ A(n−1) + An = A = nAn . (5.2)

Considerando as constante de integração c = 0 e a primitiva calculada na origem
F (0) = 0, temos:

An =
∫ xn

xn−1
f (x) dx = F (x)

∣∣∣∣xn
xn−1

+ c = F (xn)− F (xn−1) , (5.3)

sendo,

A =
∫ xn

0
f (x) dx = F (x)

∣∣∣∣xn
0

+ c = F (xn) . (5.4)

Portanto, a Equação 5.2 assume a seguinte forma:

F (xn−1)− F (xn) (n− 1)
n

= 0 . (5.5)
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Conhecendo f(x), inicialmente calcula-se sua primitiva e determina seu valor a
partir da extremidade superior (xn = 1), o que possibilita obter xn−1. O passo
pode ser repetido n vezes determinando os valores de x.

Nas arestas transversais da geometria da jaqueta de refrigeração, adotou-se as
seguintes funções densidade e valores de n apresentadas nas seguintes tabelas
(ver Figuras 5.1 e A.6 do Apêndice A):

Tabela 5.2 - Arestas transversais horizontais (paralelas ao eixo Z

Região n Função

Combustível 20 f(x) = 1, 75x2 − 3, 5x+ 2

Aleta 8 f(x) = x+ 0, 5

*As divisões das paredes interna e externa são obtidas através da projeção dos
pontos das arestas do combustível e aleta.

Fonte: Produção do autor.

Tabela 5.3 - Arestas transversais verticais (paralelas ao eixo Y)

Região n Função

Combustível e aleta 20 f(x) = 3x2 − 3x+ 1

Parede interna 8 f(x) = x+ 0, 5

Parede externa 8 f(x) = −x+ 1, 5

Fonte: Produção do autor.

Os valores de n inicialmente adotados serão discutidos mais adiante no tópico
de sensibilidade de malha. A estratégia de adotar essas funções é baseada no
refinamento das regiões próximas a camada limite onde os gradientes são mais
elevados.

O método escolhido no Salome para gerar a malha nas arestas longitudinais
(paralelas ao eixo X), ver Figura 5.1, trabalha com distribuição em progressão
geométrica. Os valores de número de segmentos e fator de escala precisam
ser informados para o software. Para facilitar a análise do caso foi gerada uma
função que tem como entrada os valores do comprimento inicial e final do ele-
mento e comprimento total da aresta, a partir daí é calculado o fator de escala
(Equação 5.8) e número de segmentos (Equação 5.7). Esse método é denomi-
nado pelo software como algorithm: Wire discretisation, hypothesis Number of
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segments, scale and equidistant distribution. A partir da soma dos elementos da
progressão geométrica (PG):

L = a1 (1− qn)
1− q ⇒ q = L− a1

L− an
, (5.6)

onde L é o comprimento total da aresta, q a razão da PG, a1 o comprimento
inicial do elemento, an o comprimento final e n o número de elementos. A partir
da fórmula do termo geral da PG pode-se deduzir a seguinte equação:

n =
[
logq

(
an
a1

)]
− 1 . (5.7)

O fator de escala é obtido por:

Se = qn−1 . (5.8)

Nas arestas longitudinais da geometria da jaqueta de refrigeração, adotou-se os
valores para os comprimentos apresentados na seguinte tabela (ver Figuras 5.1
e A.6 do Apêndice A):

Tabela 5.4 - Comprimentos das arestas longitudinais da geometria.

Região Comprimento inicial [mm] Comprimento final [mm]

Parabólica 0, 1 1, 5

Cônica 1, 5 0, 5

Toroidal 0, 5 0, 5

Esférica 0, 5 1

Cilíndrica 1 1

Fonte: Produção do autor.

Os valores de comprimento dos elementos inicialmente adotados serão discuti-
dos mais adiante no tópico de sensibilidade de malha. Esses valores levam em
consideração o refinamento nas regiões da entrada de fluido e garganta da câ-
mara de combustão onde estão presentes maiores gradientes de velocidade.

A partir da geração de malha para elementos de 1-D, a malha da superfície pode
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ser gerada. Neste trabalho optou-se por uma malha composta por elementos
retangulares para as superfícies e elementos hexaédricos para os volumes. A
malha final obtida pelos algoritmos do Salome está representada na Figura 5.3.

Figura 5.3 - Representação da malha obtida a partir das funções utilizadas no Salome e
variáveis adotadas.

Fonte: Produção do autor.
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5.3 Processo de geração da malha

O processo de geração da malha consiste em realizar a execução de vários
arquivos numa sequência definida. A execução desses arquivos é controlado por
um script escrito em linguagem Shell do Unix. Os arquivos necessários são os
seguintes:

variaveis.dat : Arquivo que contém as dimensões da jaqueta de refrigeração na
unidade mm, espessura da parede interna (E1), altura da aleta (E2), espessura
da parede externa (E3), espessura da aleta (Ea) e quantidade de aletas (na);

notebook.py : Ao ser executado pelo Salome ele importa os valores das variá-
veis listadas no arquivo variaveis.dat que definem as dimensões da jaqueta de
refrigeração. Nesse arquivo são definidas as constantes e são calculadas outras
variáveis que dimensionam o perfil interno da câmara de combustão (conforme
Apêndice A). Exporta um arquivo denominado notebook.hdf utilizado na próxima
etapa. O principal objetivo é inserir no ambiente gráfico os valores das variáveis
facilitando a alteração das dimensões da geometria em uma eventual análise
nesse ambiente além de centralizar as informações utilizadas nos demais pro-
cessos;

geometria.py : Arquivo que contém as funções responsáveis por gerar a geome-
tria. Ao ler uma série de variáveis diretamente do arquivo notebbok.hdf durante
sua execução ele gera as arestas, superfícies e sólidos que compõe a geome-
tria. A partir disso ele exporta dados para o pós-processamento, cálculo das
condições de contorno do CFD e massa da câmara de combustão para diretó-
rios específicos. Cada face e volume da geometria são nomeados nessa etapa.
Em seguida, exporta um arquivo denominado geometria.hdf utilizado na próxima
etapa;

discretizacao.py : Nesse arquivo estão implementadas as funções que definem
os valores do número de elementos para discretização de cada aresta. Foi pro-
gramada em função das espessuras, com o objetivo de manter a dimensão dos
elementos próximos a parede com uma distância constante, ou seja, conforme
aumenta as espessuras das paredes e altura do canal de refrigeração a quanti-
dade de elementos também aumenta. Para a discretização longitudinal são es-
pecificados os comprimentos inicial e final dos elementos para cada região da
câmara de combustão (ver A.6 no Apêndice A). O principal objetivo desse arquivo
é centralizar as informações da discretização, facilitando as eventuais alterações
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durante a análise de sensibilidade de malha.

malha.py : Este script contém as funções do Salome responsáveis por gerar a
malha. Ele obtém os valores das variáveis a partir do arquivo notebook.hdf, da-
dos da geometria a partir do arquivo geometria.hdf e dados da discretização a
partir do arquivo discretizacao.py. Exporta o arquivo malha.unv para o diretório
CFD completando o processo de geração da malha;

run_malha.sh: Ao ser executado inicia o processo de geração de malha execu-
tando os arquivos notebook.py, geometria.py e malha.py em sequência.

O processo de geração da malha consome um tempo de aproximadamente
5 min. A Figura 5.4 esquematiza esse processo a partir de um fluxograma e
os diretórios onde os arquivos são gravados ou lidos.

Figura 5.4 - Fluxograma de geração de malha e diretórios.

Fonte: Produção do autor.
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5.4 Solução das equações governantes do caso

Cada caso a ser analisado deve ser montado automaticamente de acordo com
as variáveis de entrada. Após a geração da malha uma série de processos são
realizados para montar e rodar o código resolvedor, a partir de um caso base,
de acordo com o especificado pelo ciclo de otimização. Estes processos estão
descritos nos parágrafos seguintes.

O código utilizado denominado chtCustomMultiRegionSimpleFoam trabalha com
a estrutura de diretórios padrão do OpenFOAM (diretórios 0, constant e sys-
tem). Para este estudo foram adicionados mais alguns diretórios e arquivos que
possibilitam executar vários casos paralelamente e sucessivamente, funções pri-
mordiais para realizar um ciclo de otimização. A estrutura de diretórios e arquivos
utilizada está representada na Figura 5.5.

Após a geração de malha, o arquivo malha.unv é criado no diretório CFD. Atra-
vés dos utilitários do OpenFOAM esse arquivo é convertido para o formato do
software, escalado para a unidade de medida e dividido nas regiões a serem es-
tudadas: Parede_int, Parede_ext, Aleta e Comb. Essa operação cria um diretório
para cada região de estudo dentro dos diretórios 0, constant e system.

No diretório 0 estão contidos os arquivos que definem os valores das proprieda-
des dos campos para cada ponto da malha (variáveis independentes). Durante o
processo de preparação do caso, esses arquivos são distribuídos de acordo com
as regiões de estudo, no caso das regiões sólidas só é consideradoa a tempere-
tura, na região líquida (Comb) são consideradas todas variáveis independentes.
Após a distribuição desses arquivos, eles são alterados pelos dicionários conti-
dos no diretório system, estabelecendo as condições iniciais e de contorno.

No diretório constant contém os arquivos que definem o estado líquido ou sólido
de acordo com a região. Além disso, são definidas as propriedades termofísicas,
modelo de turbulência, valores da gravidade e transferência de calor por radia-
ção, desprezados neste estudo.

No diretório system existem vários arquivos dicionários que fazem o controle do
caso. No controlDict é definido o código resolvedor, passo de tempo e intervalo
de gravação dos campos. No fvSchemes é definido o esquema numérico para
cada termo das equações diferenciais e no arquivo fvSolution o sistema linear. O
dicionário decomposeParDict contém informação do particionamento do domínio
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de acordo com a paralelização adotada (quantidade de processadores).

O diretório boundaryCondition contém os arquivos que sobrescrevem os campos
do diretório 0 ou alteram os dicionários do diretório system, estabelecendo as
condições iniciais e de contorno.

Figura 5.5 - Árvore de diretórios e respectivos arquivos do caso base CFD.

Fonte: Produção do autor.

A condição de contorno de fluxo de calor na parede interna é informada para
o OpenFOAM através do campo T. Utilizando o arquivo fluxoCalor_Calc.py a
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condição calculada lá no cálculo semi-empírico (Capítulo 4) é transferida direta-
mente para o campo T. Nesse arquivo existe a definição de uma função segmen-
tada estabelecida de acordo com cada região da câmara de combustão (ver A.6
no Apêndice A) e coeficientes definidos no arquivo coef.dat, que recalcula para
cada ponto da malha o valor do fluxo de calor. Para isso é necessário conhecer
as coordenadas de cada um desses pontos e isso é possível de ser obtido uti-
lizando uma função interna do OpenFOAM denominada writeCellCentres. Esse
processo é iniciado pelo arquivo fluxoCalor_BC.sh, além de executar a sequência
de comandos ele formata e transfere os arquivos resultantes para os diretórios
específicos.

Conforme a quantidade e altura das aletas são alterados, a área de entrada da
jaqueta de refrigeração também é alterada. Considerando uma vazão mássica
(ṁf ) constante conforme estabelecido no Apêndice B, a condição de contorno de
velocidade deve ser recalculada para cada caso e isso é feito através do arquivo
velocidade_BC.py. Durante o processo de geração da malha, o arquivo dados.dat
é transferido para o diretório boundaryCondition, nele contém a área da entrada
e diâmetro hidráulico do canal da jaqueta de refrigeração. Essas informações são
utilizadas no arquivo e permite calcular a velocidade, energia cinética turbulenta
(k ) e dissipação da turbulência (ω ou ε) na entrada. Esse arquivo sobrescreve
o dicionário (changeDict) responsável pela região líquida que está no diretório
system. Nesse arquivo também é definido o valor da intensidade turbulenta (It).

No diretório postProcessing é realizado o pós-processamento dos campos cal-
culados. As variáveis de saída, que serão monitoradas pelo algoritmo de otimi-
zação, são "colhidas" em pontos específicos da malha. As coordenadas desses
pontos são geradas durante o processo de geração de malha e estão no arquivo
pontos.dat. Utilizando funções internas do OpenFOAM, as variáveis de saída (ve-
locidade e pressão na entrada e saída da jaqueta de refrigeração, temperatura
do combustível na saída da jaqueta de refrigeração e temperatura da parede in-
terna no lado dos gases na garganta da câmara de combustão) são exportadas
para um diretório externo ao diretório CFD cujo nome adotado foi dakota.

Todo esse processo é realizado por rotinas escritas em linguagem Shell script.
Os arquivos que contém essas instruções são o preparaDir.sh e CFD.sh. O pri-
meiro é responsável por preparar a malha, a estrutura de diretórios e executar
as condições de contorno. O segundo contém as instruções para iniciar a rodada
do caso e gerar o arquivo de log que contém o monitoramento de cada passo da
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solução numérica.

5.4.1 Análise de sensibilidade da malha

A partir dos algoritmos de geração de malha e solução por CFD estarem funci-
onando adequadamente, foi possível fazer a análise de sensibilidade da malha.
Foram testadas a sensibilidade dos resultados variando o número de elementos
nos sentidos transversal e longitudinal e comparando a resposta de cada solução
por CFD. Conforme os valores dos campos começaram a convergir foi conside-
rado que a quantidade e distribuição de elementos estava adequada.

Devido essa etapa do estudo ter acontecido antes da construção do algoritmo
de cálculo semi-empírico conforme Capítulo 4, as condições de contorno da ja-
queta de refrigeração utilizada foi a mesma proposta em Ferreira (2014) para a
mesma geometria. Ao constatar as altas temperaturas nas paredes da câmara
de combustão, foi necessário retornar ao cálculo semi-empírico e rever algumas
condições de projeto para que a solução fosse viável, o que motivou a elabo-
ração do Capítulo 4. A alteração dos patamares de fluxo de calor na parede
interna não interfere na análise de sensibilidade de malha e devido ao alto tempo
demandado nessa análise foi preferível reportar estes resultados.

As propriedades e resultados das malhas testadas para a discretização transver-
sal estão representadas na Tabela 5.5. Para o modelo de turbulência k − ω os
valores das temperaturas máximas pararam de variar a partir da malha 6, com o
tempo de processamento de aproximadamente 25 h. Para o modelo k−ε a malha
11 foi considerada estável, com o tempo de processamento de aproximadamente
90 h.

A partir dos resultados da discretização transversal foram realizados os testes
para a discretização longitudinal. As propriedades e resultados das malhas tes-
tadas estão representadas na Tabela 5.6. Para o modelo de turbulência k − ω

foi utilizado a malha com discretização transversal conforme malha 6 e para o
modelo k− ε conforme malha 11. A variação da discretização longitudinal do ca-
nal demostrou que não provoca uma variação significativa nos valores finais das
variáveis de saída. Para o intervalo testado e para o caso base foi utilizada a dis-
cretização longitudinal ( a ) para ambos modelos de turbulência (ver Tabela 5.6).

Todos os casos foram rodados em um cluster com 12 nós, 16 cores Intel Xeon
de 2,6 GHz e memória de 64 Gb por nó. A partir da análise de escalabilidade do
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cluster, que será demonstrada mais adiante no Capítulo 7, cada caso foi rodado
utilizando a mesma configuração de hardware com 3 nós e consequentemente
48 processadores.

Tabela 5.5 - Dados das malhas estudadas.

n1(1) n2(1) Número
de nós

Número de
interações y+ [min-max]

k − ε k − ω k − ε k − ω

Malha 1 8 20 1.236.096 60.213 68.666 1,52-
27,91

0,087-
28,41

Malha 2 12 30 2.772.004 101.682 120.701 0,58-
19,25

0,021-
13,26

Malha 3 14 35 3.768.772 123.334 149.116 0,40-
16,73

0,012-
11,28

Malha 4 16 40 4.918.504 145.275 180.957 0,29-
14,76

0,0064-
9,81

Malha 5 18 45 6.221.200 170.016 216.443 0,21-
8,80

0,0039-
8,65

Malha 6 20 50 7.676.860 194.284 254.997 0,16-
9,39

0,0025-
7,77

Malha 7 22 55 9.285.484 216.870 295.790 0,13-
8,53

0,0017-
7,00

Malha 8 24 60 11.047.072 240.364 340.319 0,10-
7,67

0,0012-
6,41

Malha 9 26 65 13.200.896 264.247 - 0,089-
7,20 -

Malha 10 28 70 15.288.768 288.888 - 0,075-
6,80 -

Malha 11 30 75 17.529.856 314.020 - 0,063-
6,42 -

(1) Número de divisões nas direções do plano

Fonte: Produção do autor.

55



Ta
be

la
5.

6
-T

es
te

da
m

al
ha

pa
ra

di
sc

re
tiz

aç
ão

lo
ng

itu
di

na
l.

P
ro

pr
ie

da
de

s
da

m
al

ha
e

re
su

lta
do

s
M

al
ha

11
a

k
−
ε

M
al

ha
11

b
k
−
ε

M
al

ha
11

c
k
−
ε

M
al

ha
6a

k
−
ω

M
al

ha
6b

k
−
ω

M
al

ha
6c

k
−
ω

C
om

pr
im

en
to

in
ic

ia
ld

o
el

em
en

to
na

en
tra

da
[m

m
]

0,
1

0,
2

0,
3

0,
1

0,
2

0,
3

C
om

pr
im

en
to

do
el

em
en

to
na

re
gi

ão
pa

ra
bó

lic
a

[m
m

]
1,

5
3,

0
4,

5
1,

5
3,

0
4,

5

C
om

pr
im

en
to

do
el

em
en

to
na

ga
rg

an
ta

[m
m

]
0,

5
1,

0
1,

5
0,

5
1,

0
1,

5

C
om

pr
im

en
to

do
el

em
en

to
na

re
gi

ão
ci

lín
dr

ic
a

e
sa

íd
a

[m
m

]
1,

0
2,

0
3,

0
1,

0
2,

0
3,

0

N
úm

er
o

de
nó

s
17

.5
29

.8
56

8.
70

7.
26

4
5.

78
0.

81
6

7.
85

6.
57

6
3.

90
2.

44
4

2.
59

0.
86

1
Te

m
pe

ra
tu

ra
m

áx
im

a
na

pa
re

de
in

te
rn

a
[K

]
97

1,
13

96
7,

18
96

7,
14

12
24

,4
8

12
13

,9
2

12
13

,5
7

Te
m

pe
ra

tu
ra

m
áx

im
a

na
pa

re
de

ex
te

rn
a

[K
]

69
8,

94
69

4,
21

69
4,

47
96

4,
80

95
1,

82
95

1,
95

Te
m

pe
ra

tu
ra

m
áx

im
a

na
al

et
a

[K
]

82
0,

95
81

6,
69

81
6,

68
10

94
,3

7
10

81
,3

5
10

81
,4

4

Te
m

pe
ra

tu
ra

m
áx

im
a

no
co

m
bu

st
ív

el
[K

]
88

8,
52

88
4,

74
88

4,
77

11
42

,4
3

11
32

.0
7

11
31

,7
4

Fo
nt

e:
P

ro
du

çã
o

do
au

to
r.

56



Os tempos de processamento para todas as malhas com variação na discretiza-
ção transversal estão representados na seguinte figura:

Figura 5.6 - Tempo de processamento para as malhas com modelo de turbulência k − ε
e k − ω.

Fonte: Produção do autor.

As Figuras 5.7 e 5.8 ilustram os maiores valores das temperaturas alcançadas
nas paredes internas das câmaras de combustão em função da interação. Con-
forme as interações da solução numérica vão ocorrendo, esses valores tendem
a se estabilizarem em um determinado patamar. Para malhas mais refinadas as
diferenças tendem a diminuir até chegar um ponto em que o refinamento não
produz mais efeito.
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Figura 5.7 - Temperaturas máximas da parede interna da câmara de combustão para
várias malhas com modelo de turbulência k − ε.

Fonte: Produção do autor.

Figura 5.8 - Temperaturas máximas da parede interna da câmara de combustão para
várias malhas com modelo de turbulência k − ω.

Fonte: Produção do autor.

Nas Figuras. 5.9 e 5.10 estão representados os valores das temperaturas me-
didos ao longo da jaqueta de refrigeração na face da parede interna do lado do
líquido. É possível observar a estabilização conforme ocorre o refinamento da
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malha no sentido transversal.

Figura 5.9 - Perfis de temperaturas medidos ao longo da jaqueta de refrigeração na face
da parede interna do lado do líquido para várias malhas com modelo de
turbulência k − ε.

Fonte: Produção do autor.

Figura 5.10 - Perfis de temperaturas medidos ao longo da jaqueta de refrigeração na
face da parede interna do lado do líquido para várias malhas com modelo
de turbulência k − ω.

Fonte: Produção do autor.

Para o modelo de turbulência k − ε (Figuras 5.7 e 5.9) ainda há uma diferença
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significativa entre as malhas 10 e 11. Mesmo com o refinamento, não foi possível
alcançar a estabilização da temperatura. Foi decidido considerar a malha 11
a mais estável devido ao alto custo computacional. Valores altos de tempo de
processamento de aproximadamente 90 h inviabilizam a aplicação do ciclo de
otimização. Para o modelo de turbulência k−ω é possível observar que os valores
das temperaturas são bem semelhantes para as malhas 6, 7 e 8 e por esse
motivo foi escolhida a malha 6 como a mais estável.

5.4.2 Avaliação preliminar do modelo de turbulência k − ε na simulação
CFD

Para obter esses resultados foi considerada a distribuição de fluxo de calor con-
forme Figura 4.7 do Capítulo 4. As condições de operação e modelo de combus-
tão estão representadas no Apêndice B. A geometria da câmara de combustão
foi modelada conforme Apêndice A e as dimensões da jaquete de refrigeração
com os mesmos valores utilizados no cálculo semi-empírico (ver Figura 5.1), que
definem o caso padrão. As malhas utilizadas nesta análise estavam com sua
configuração mais estável, encontrada na análise de sensibilidade de malha. Na
Figura 5.11 estão indicadas as localizações dos pontos de 1 a 7 onde foram to-
mados os valores dos campos e que serão mostrados nos resultados a seguir.
Em cada um desses pontos foram realizados cortes nos planos verticais (*1)
e horizontais (**2) na região do combustível, com o objetivo de obter os perfis
de algumas variáveis. É importante ressaltar que o escoamento de combustível
acontece da direita para a esquerda, ou seja, do ponto 7 para o ponto 1.

Figura 5.11 - Posição de onde foram tomadas as variáveis ao longo da jaqueta de refri-
geração.

*1 plano vertical; **2 plano horizontal.

Fonte: Produção do autor.
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A Figura 5.12 mostra a evolução dos resíduos das equações calculadas pela
modelagem por CFD. Foi considerado a solução convergida quando o resíduo
da equação da entalpia (h) atingiu o patamar de 10−7 com aproximadamente
387 mil interações. Foram testados nesse mesmo caso considerando patamares
inferiores para o resíduo da equação da entalpia, ou seja, valores abaixo de 10−7,
com consequente aumento do número de interações e tempo de processamento.
A partir desse limite de 10−7, a variação das temperaturas máximas são da ordem
de 10−2 e, portanto, desprezíveis.

Figura 5.12 - Evolução dos resíduos das variáveis para o modelo de turbulência k − ε.

Fonte: Produção do autor.

É possível observar que as demais variáveis (prgh, Ux e k) se estabilizam em um
determinado patamar antes de 50 mil interações. Não foi possível considerar a
modelagem convergida devido haver grande variação dos campos de tempera-
tura se comparadas as modelagens com 50 e 387 mil interações.

As temperaturas do combustível Tf , parede interna do lado do líquido T4 e do
lado dos gases T3 estão representadas na Figura 5.13. Esses valores foram ob-
tidos considerando 54 pontos distribuídos ao longo da jaqueta de refrigeração,
no sentido longitudinal, nas posições de acordo com a malha unifilar utilizada no
cálculo semi-empírico do capítulo anterior (ver Figura 4.4). As medidas foram to-
madas nos mesmos pontos com o objetivo de facilitar a futura comparação entre
modelagem por CFD e cálculo semi-empírico. No sentido transversal da jaqueta,
os pontos de medições estão localizados no respectivo centro da face da parede
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interna, no combustível foram considerados no centro do canal.

Figura 5.13 - Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e líquido,
utilizando o modelo de turbulência k − ε.

Fonte: Produção do autor.

É possível observar que o perfil da distribuição é bem semelhante ao cálculo
semi-empírico, porém num patamar inferior. O pico de temperatura na parede
interna da câmara de combustão do lado dos gases (T3) acontece na garganta e
tem o valor de aproximadamente 650 K. Também é possível observar a diferença
de temperatura entre T3 e T4 mostrando que está acontecendo a refrigeração, um
resultado coerente. O perfil de temperatura do combustível é bem próximo ao ob-
tido no cálculo semi-empírico e o maior valor de Tf não ultrapassa os 400K. Esse
valor não provoca a vaporização do combustível para a pressão de operação da
jaqueta de refrigeração.
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Os perfis dos módulos das velocidades para várias posições na jaqueta de re-
frigeração nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11) estão representadas
nas Figuras 5.14 e 5.15, respectivamente. Os valores foram normalizados pela
velocidade na entrada (U0 = 1, 6 m/s). Os perfis possuem as formas esperadas
para esse problema, ou seja, a distribuição de pontos da malha possibilitou isso.
Nas posições 4, 5 e 6 é possível observar um achatamento nos perfis de veloci-
dades devido as mudanças de curvaturas do canal de refrigeração. O maior valor
da velocidade é observado no perfil da posição 4, região da garganta da câmara
de combustão onde a área da secção transversal do canal é menor. O valor da
velocidade de entrada U0 foi calculado pela seguinte equação:

U0 = ṁf

ρf Ae
, (5.9)

onde ṁf é a vazão mássica de combustível, ρf a densidade do combustível e Ae
a área da entrada do canal de refrigeração.

Figura 5.14 - Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0) para
várias posições no plano vertical, obtidos para o modelo de turbulência
k − ε.

Fonte: Produção do autor.
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Figura 5.15 - Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0) para
várias posições no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbulência
k − ε.

Fonte: Produção do autor.

Os perfis da energia cinética turbulenta para várias posições na jaqueta de refri-
geração nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11), estão representados
nas Figuras 5.16 e 5.17. Os valores foram normalizados pela energia cinética
turbulenta na entrada (k0 = 0, 36 m2/s2), que foi estimada pela seguinte equação:

k0 = 3
2 (It U0)2 , (5.10)

onde It é a intensidade da turbulência. A dissipação da turbulência por unidade
de massa e tempo ε deve ser especificado na modelagem por CFD como condi-
ção de contorno na entrada. Foi estimada pela seguinte equação:

ε =
C0,75
µ k1,5

0

0, 43 dh
, (5.11)

onde dh é o diâmetro hidráulico da entrada do canal de refrigeração e Cµ = 0, 09
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uma constante de fechamento para o modelo de turbulência k − ε.

Figura 5.16 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para várias
posições no plano vertical, obtidos para o modelo de turbulência k − ε.

Fonte: Produção do autor.

É possível observar nesses perfis os altos valores da energia cinética turbulenta
nas posições (3, 4 e 5) onde ocorrem as mudanças de curvatura no canal de
refrigeração. Na posição 4 é observado o maior valor devido aos maiores valores
de velocidade.
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Figura 5.17 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para várias
posições no plano horizontal, valores obtidos para o modelo de turbulência
k − ε.

Fonte: Produção do autor.
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5.4.3 Avaliação preliminar do modelo de turbulência k − ω na simulação
CFD

A malha utilizada nesta análise estava com sua configuração mais estável, en-
contrada na análise de sensibilidade de malha para modelo de turbulência k−ω.
A Figura 5.18 mostra a evolução dos resíduos das equações calculadas pela
modelagem por CFD. Foi considerado a solução convergida quando o resíduo
da equação da entalpia (h) atingiu o patamar de 10−7 com aproximadamente 323
mil interações. O mesmo teste realizado para a modelagem do tópico anterior
foi realizado para o modelo de turbulência k − ω. Foram testados nesse mesmo
caso considerando patamares inferiores para o resíduo da equação da entalpia,
ou seja, valores abaixo de 10−7, com consequente aumento do número de inte-
rações e tempo de processamento. A partir desse limite de 10−7, a variação das
temperaturas máximas são da ordem de 10−2 e, portanto, desprezíveis.

Figura 5.18 - Evolução dos resíduos das variáveis para o modelo de turbulência k − ω.

Fonte: Produção do autor.

É possível observar que as demais variáveis (prgh, Ux e k) se estabilizam em um
determinado patamar antes de 60 mil interações. Não foi possível considerar a
modelagem convergida devido haver grande variação dos campos de tempera-
tura se comparadas as modelagens com 60 e 323 mil interações.

As temperaturas do combustível Tf , parede interna do lado do líquido T4 e do
lado dos gases T3 estão representadas na Figura 5.19. As mesmas posições
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utilizadas no tópico anterior foram utilizadas aqui para se obter esses valores
com o objetivo de facilitar a futura comparação entre modelagens por CFD para
ambos modelos de turbulência e cálculo semi-empírico.

Figura 5.19 - Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e líquido,
utilizando o modelo de turbulência k − ω.

Fonte: Produção do autor.

É possível observar que o perfil da distribuição é bem semelhante ao cálculo
semi-empírico e modelagem por CFD para modelo de turbulência k − ε, porém
num patamar superior. O pico de temperatura na parede interna da câmara de
combustão do lado dos gases (T3) acontece na garganta e tem o valor de apro-
ximadamente 850 K, 200 K acima do modelo de turbulência k − ε. Também é
possível observar a diferença de temperatura entre T3 e T4 mostrando que está
acontecendo a refrigeração, um resultado coerente. O perfil de temperatura do
combustível é bem próximo ao obtido no cálculo semi-empírico e o maior valor
de Tf não ultrapassa os 400 K. Esse valor não provoca a vaporização do com-
bustível para a pressão de operação da jaqueta de refrigeração.

Os perfis dos módulos das velocidades para várias posições na jaqueta de re-
frigeração nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11) estão representadas
nas Figuras 5.20 e 5.21, respectivamente. Os valores foram normalizados pela
velocidade na entrada (U0 = 1, 6 m/s). Os perfis possuem as formas esperadas
para esse problema, ou seja, a distribuição de pontos da malha possibilitou isso.
Nas posições 4, 5 e 6 é possível observar um achatamento nos perfis de veloci-
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dades devido as mudanças de curvaturas do canal de refrigeração. O maior valor
da velocidade é observado no perfil da posição 4, região da garganta da câmara
de combustão onde a área da secção transversal do canal é menor.

Figura 5.20 - Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0) para
várias posições no plano vertical, obtidos para o modelo de turbulência
k − ω.

Fonte: Produção do autor.
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Figura 5.21 - Perfis dos módulos das velocidades adimensionalizadas (Umag/U0) para
várias posições no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbulência
k − ω.

Fonte: Produção do autor.

Os perfis da energia cinética turbulenta para várias posições na jaqueta de refri-
geração nos planos vertical e horizontal (ver Figura 5.11), estão representados
nas Figuras 5.22 e 5.23. Os valores foram normalizados pela energia cinética
turbulenta na entrada (k0 = 0, 36 m2/s2). A taxa dissipação turbulenta ω deve ser
especificado na modelagem por CFD como condição de contorno na entrada.
Foi estimada pela seguinte equação:

ω = k0,5

dh β∗ 0,25 , (5.12)

onde β∗ = 0, 09 é uma constante de fechamento para o modelo de turbulência
k − ω.
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Figura 5.22 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para várias
posições no plano vertical, obtidos para o modelo de turbulência k − ω.

Fonte: Produção do autor.

É possível observar nesses perfis os altos valores da energia cinética turbulenta
nas posições (3, 4 e 5) onde ocorrem as mudanças de curvatura no canal de
refrigeração. Na posição 4 é observado o maior valor devido aos maiores valores
de velocidade.

71



Figura 5.23 - Perfis da energia cinética turbulenta adimensionalizada (k/k0) para várias
posições no plano horizontal, obtidos para o modelo de turbulência k − ω.

Fonte: Produção do autor.

5.4.4 Comparação entre simulações CFD e cálculo semi-empírico

A comparação entre os resultados das modelagens por CFD quando os modelos
de turbulência k − ε e k − ω foram realizadas através do cálculo do RMS da
discrepância entre os resultados (Equação 5.13). Os resultados do cálculo semi-
empírico foram utilizados como referência.

RMS =

√√√√∑j
i=1 (x1i − x2i)2

j
(5.13)

Onde x1j e x2j são os valores a serem comparados. Para esta análise foram
considerados pontos distribuídos ao longo da jaqueta de refrigeração na mesma
posição da malha unifilar do cálculo semi-empírico (ver Figura 4.4). A Tabela 5.7
apresenta um quadro resumo:
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Tabela 5.7 - RMS para modelos de turbulência k − ε e k − ω.

Caso RMS T3 RMS T4 RMS Tf RMS ptotal RMS U

k − ε 757, 50 665, 68 21, 79 812, 25 21, 67

k − ω 177, 53 231, 56 28, 18 156, 27 17, 95

Fonte: Produção do autor.

A temperatura da parede interna do lado dos gases T3 para a modelagem por
CFD com ambos modelos de turbulência e cálculo semi-empírico estão repre-
sentados na Figura 5.24. Comparando os resultados do cálculo semi-empírico
com o modelo de turbulência k − ε o RMS da discrepância é de 757, 50 K e com
o modelo k−ω o resultado é de 177, 53 K. É possível observar que os valores de
temperatura para modelo de turbulência k − ω são bem próximos aos do cálculo
semi-empírico, com exceção da região cilíndrica da câmara de combustão onde
os valores são maiores.

Figura 5.24 - Comparação entre temperaturas da parede interna do lado dos gases T3.

Fonte: Produção do autor.

A temperatura da parede interna do lado do líquido T4 para a modelagem por
CFD com ambos modelos de turbulência e cálculo semi-empírico estão represen-
tados na Figura 5.25. Comparando os resultados para o cálculo semi-empírico
com o modelo de turbulência k−ε o RMS da discrepância é de 665, 68 K e com o
modelo k−ω o resultado é de 231, 56 K. Os valores de temperatura para modelo
de turbulência k − ω são superiores se comparados ao cálculo semi-empírico.
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Figura 5.25 - Comparação entre temperaturas da parede interna do lado do líquido T4.

Fonte: Produção do autor.

A temperatura do combustível Tf para a modelagem por CFD para ambos mode-
los de turbulência e cálculo semi-empírico estão representados na Figura 5.26.
Comparando os resultados para o cálculo semi-empírico com o modelo de tur-
bulência k − ε o RMS da discrepância é de 21, 79 K e com o modelo k − ω o
resultado é de 28, 18 K. Há uma grande semelhança nos três resultados.

Figura 5.26 - Comparação entre temperaturas do combustível Tf .

Fonte: Produção do autor.
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O módulo das velocidades para a modelagem por CFD para ambos modelos de
turbulência e cálculo semi-empírico estão representados na Figura 5.27. Compa-
rando os resultados para o cálculo semi-empírico com o modelo de turbulência
k− ε o RMS da discrepância é de 21, 67 m/s e com o modelo k−ω o resultado é
de 17, 95 m/s. As diferenças encontradas são justificadas devido a consideração
da turbulência para a modelagem numérica.

Figura 5.27 - Comparação entre módulos das velocidades para cálculo semi-empírico e
modelagem por CFD.

Fonte: Produção do autor.

A pressão total para a modelagem por CFD para ambos modelos de turbulência
e cálculo semi-empírico estão representados na Figura 5.28. Comparando os
resultados para o cálculo semi-empírico com o modelo de turbulência k − ε o
RMS da discrepância é de 812, 25 kPa e com o modelo k − ω o resultado é de
156, 27 kPa. É possível observar a proximidade entre as soluções para o modelo
de turbulência k−ω e cálculo semi-empírico. Na modelagem por CFD a pressão
estática na saída da jaqueta de refrigeração foi considerada 0 e a curva obtida
na próxima figura mostra a perda de carga do canal de refrigeração. A pressão
total é a soma entre a pressão estática e dinâmica (ver Equação 4.41).
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Figura 5.28 - Comparação entre perdas de carga para cálculo semi-empírico e modela-
gem por CFD.

Fonte: Produção do autor.

5.4.5 Conclusões das simulações preliminares por CFD

O modelo de turbulência k − ε provou ser menos preciso quando comparado ao
cálculo semi-empírico, com um custo computacional muito alto e instabilidade na
solução para baixos valores de intensidade turbulenta na entrada da jaqueta de
refrigeração. O modelo de turbulência k − ω apresentou menor custo computaci-
onal e maior robustez para valores de intensidade turbulenta baixos na entrada
da jaqueta de refrigeração.

É esperado que a modelagem por CFD utilizando o modelo de turbulência k − ω
seja mais próximo dos resultados experimentais devido ao tratamento das equa-
ções para escoamento próximo as paredes. Os resultados para k−ω podem ser
utilizados para ajustar o cálculo semi-empírico mas isso requer uma verificação
com resultados experimentais. Devido a robustez e menor tempo computacional
o modelo de turbulência k − ω será utilizado nas modelagens por CFD do ciclo
de otimização.
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6 ANÁLISE ESTRUTURAL

A metodologia e equacionamento apresentados neste capítulo são baseados
na bibliografia Gakhun et al. (1989). As condições de carregamento em uma
câmara de combustão estão relacionadas a condição de operação do MFPL.
Essas condições podem ser:

• motor em teste hidrostático;

• em operação contínua;

• em processo de acionamento;

• em processo de desligamento.

No teste hidrostático a câmara de combustão é vedada no início da região diver-
gente e preenchida com líquido sobre pressão. A jaqueta de refrigeração tam-
bém é pressurizada, ou seja, a parede interna não sofre diferença de pressão.
É realizado com carregamento mecânico estático e caracterizado pela ausência
de aquecimento. A pressão de teste hidrostático é determinada pela soma das
pressões de operação da câmara de combustão, perda de carga na jaqueta de
refrigeração e injetores, multiplicado por um fator maior que 1. O principal ob-
jetivo do teste é realizar o controle de qualidade dos processos de usinagem e
soldagem da câmara de combustão.

Durante o acionamento do motor, a jaqueta de refrigeração é submetida a um di-
ferencial máximo de pressão devido a ausência de pressão no interior da câmara
de combustão. Com o início da combustão acontece o incremento da tempera-
tura e pressão no seu interior, até atingir a pressão de operação. O processo de
desligamento é caracterizado pela diminuição de pressão na jaqueta de refrige-
ração e câmara de combustão ambos em alta temperatura. Nessas análises a
estrutura da câmara está sujeita a carregamentos mecânicos dinâmicos. Essas
condições podem ser as mais críticas na análise estrutural, devido a diferença
de pressão entre a jaqueta de refrigeração e interior da câmara de combustão.

A operação contínua é caracterizada pela combinação da pressão interna da
câmara de combustão, pressão na jaqueta de refrigeração e altas temperaturas.
A variação das pressões e temperaturas ao longo da jaqueta devem ser levadas
em consideração, principalmente nas regiões da garganta onde o excesso de
temperatura reduz drasticamente a resistência dos materiais.

O esquema de cálculo estrutural da câmara de combustão pode ser dividido em:
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a) Análise de resistência das paredes interna e externa, canais de refrige-
ração (parede interna e aletas) e dos anéis de reforço.

b) Resistência do cabeçote de injeção, composto por bloco de injetores e
cabeçote externo.

c) Resistência dos demais itens estruturais tais como coletores, suporte
de fixação e tubulações.

A câmara de combustão deve resistir a todas as condições de operação e todas
análises devem ser consideradas em uma aplicação real. Neste trabalho foi con-
siderada somente a análise descrita pelo item ( a ), concentrada na análise das
tensões nas paredes interna e externa em pontos onde as solicitações são mais
críticas e o motor estar em operação contínua. Foi definida essa análise devido
ser mais rigorosa se comparada a análise de pressão nos canais de refrigeração.
Como a geometria adotada tem espessura de parede constante ao longo de toda
a câmara de combustão, a análise com anéis de reforço não se aplica.

6.1 Análise estrutural nas paredes da câmara de combustão

Segundo Gakhun et al. (1989) este método foi desenvolvido por Feodosiev
(1963). A capacidade de carga de uma câmara de combustão é estimada uti-
lizando o valor da pressão limite dos gases no seu interior (plim). Para encon-
trar essa pressão limite é determinado uma função que relaciona a pressão dos
gases na câmara de combustão (p) em função da deformação circunferencial
definida por:

εr = ∆r
r
, (6.1)

onde r é o raio da secção a ser calculada e ∆r é o incremento no raio devido aos
carregamentos.

O objetivo de determinar a pressão limite é fazer com que a câmara de combus-
tão trabalhe na região de tensões admissíveis. Caso a pressão limite sofra um
pequeno incremento no seu valor, ocorre uma grande aumento na deformação
ocasionando a ruptura da parede.

Para simplificar o equacionamento, algumas hipóteses serão consideradas:

a) As paredes são consideradas cascas cilíndricas (as espessuras são

78



bem menores se comparadas ao raio do cilindro).

b) As deformações elásticas e plásticas das cascas tem o comportamento
idêntico na tração e compressão.

c) As conexões são rígidas na direção radial e desprezadas no sentido
longitudinal.

d) As restrições nas bordas não são levadas em consideração (casca infi-
nitamente longa).

e) A pressão da câmara pc é distribuída por igual ao longo da circunferên-
cia da casca cilíndrica.

f) O campo de temperatura é axissimétrico e as temperaturas são defini-
das como uma média entre a temperatura da face interna e externa das
paredes.

De acordo com a hipótese ( f ) a temperatura média da parede interna t′ (ver Fi-
gura 4.1) pode ser calculada pela Equação 6.2 e a temperatura média da parede
externa t′′ pela Equação 6.3. As variáveis estão definidas nas Figuras 6.1 e 6.2.

t′ = T3 + T4

2 ; (6.2)

t′′ = T5 + T6

2 . (6.3)

Figura 6.1 - Variáveis para cálculo estrutural.

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).
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Figura 6.2 - Variáveis para cálculo estrutural.

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).

Figura 6.3 - Estado de tensão para um elemento de área das paredes da câmara de
combustão.

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).

Para encontrar a função p = f(εr) e construir a curva correspondente, as seguin-
tes equações devem ser resolvidas.

a) As equações de equilíbrio para um elemento de casca na direção trans-
versal e longitudinal expressas em função das tensões e espessuras
(ver Figura 6.3) são dadas por:

σ
′

yE1 + σ
′′

yE2 = pr , (6.4)

σ
′

xE1 + σ
′′

xE2 = kfapr , (6.5)

onde kfa é um coeficiente de força axial que relaciona a força no sentido
axial com a força no sentido longitudinal. Esse valor é determinado em
função da localização do suporte de fixação da câmara de combustão.
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Caso esteja localizado na garganta, seu valor é kfa = 0, 5. Na região
cilíndrica pode ser calculado pela Equação 6.6. Os valores de E1 e E2

são as espessuras das paredes interna e externa, respectivamente.

kfa = 0, 5− E

2π r3 pc
, (6.6)

onde E é o empuxo do MFPL.

b) As equações da deformação total, deformação devido a pressão so-
mada a dilatação térmica são:

ε
′

xn = ε
′

x + α
′
t
′ ; (6.7)

ε
′′

xn = ε
′′

x + α
′′
t
′′ ;

ε
′

yn = ε
′

y + α
′
t
′ ;

ε
′′

yn = ε
′′

y + α
′′
t
′′ ;

ε
′

xn = ε
′′

xn = εxn ;

ε
′

yn = ε
′′

yn = εyn ;

onde α′ e α′′ são os coeficientes de dilatação térmica da parede interna
e externa respectivamente.

c) As equações das tensões em função das deformações da teoria da
elasticidade são:

σ
′

x = 4
3
σ
′
i

ε
′
i

(
ε
′

x + 0, 5 ε′y
)

; (6.8)

σ
′′

x = 4
3
σ
′′
i

ε
′′
i

(
ε
′′

x + 0, 5 ε′′y
)

;

σ
′

y = 4
3
σ
′
i

ε
′
i

(
ε
′

y + 0, 5 ε′x
)

;

σ
′′

y = 4
3
σ
′′
i

ε
′′
i

(
ε
′′

y + 0, 5 ε′′x
)

;

onde εi é a deformação composta calculada por:
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εi = 2√
3
√
ε2x + ε2y + εx εy . (6.9)

Os valores das tensões σi são determinados em função da deforma-
ção σi = f(εi). Essa é uma propriedade característica do material e
da temperatura de operação. As propriedades dos materiais considera-
dos na construção das paredes da câmara de combustão e as curvas
utilizadas neste trabalho, estão representadas no Apêndice C para os
materiais cobre-cromo-zircônio na parede interna e aço inox na parede
externa.

O sistema de equações descrito acima tem um número de variáveis maior que
o número de equações e a solução direta se torna impossível. Feodosiev (1963)
propôs um método de solução por tentativa e erro e será descrito no próximo
tópico.

6.1.1 Procedimento de cálculo

A ideia do método por tentativa e erro para determinar cada ponto do diagrama
p = f(εR) é adotar um valor para a deformação total εyn e escolher valores de εxn
que satisfaçam as Equações 6.4 e 6.5.

O seguinte procedimento é adotado:

a) Adotar um valor para εyn de acordo com o intervalo do eixo das absci-
sas.

b) Com o valor de εyn, estimar um valor para εxn = 0, 5 · · · 0, 7 εyn.

c) Os valores de ε′x ε
′′
x ε
′
y ε
′
y são calculados utilizando as Eqs. 6.7.

d) Os valores para as tensões das paredes σi
′ e σi

′′ são determinadas
em função das deformações ε

′
i e ε

′′
i , temperaturas t

′ e t
′′, através dos

diagramas tensão deformação para cada material das paredes.

e) As tensões σx′, σx′′, σy ′ e σy ′′ são determinadas pelas Equação 6.8.

f) A partir das Equações 6.4 e Equação 6.5, pode-se obter a seguinte
equação e verificar se a igualdade é satisfeita:

σ
′

x h
′ + σ

′′

x h
′′ = k

(
σ
′

y h
′ + σ

′′

y h
′′)

. (6.10)
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Caso seja verificada, a pressão pode ser calculada pela Equação 6.11,
tal que:

p =
σ
′
y h

′ + σ
′′
y h

′′

R
. (6.11)

Caso não seja verificada, é necessário retornar ao passo ( b ) e estimar
um novo valor para εxn até que a igualdade seja verificada e possibilite
determinar um ponto na curva.

Ao repetir esse procedimento é possível determinar a função p = f(εr) e traçar
o seu gráfico. A Figura 6.4 apresenta o gráfico típico dessa função. É possível
observar que os pontos A, B, C e D estão localizados nos pontos de inflexão.
Através desses pontos a curva é dividida em quatro regiões. Nas regiões I e
III, uma pequena variação na deformação εyn ocasiona uma grande variação
na pressão. Nas regiões II e IV, acontece o contrário, uma larga variação na
deformação ocasiona um pequeno incremento na pressão.

Figura 6.4 - Diagrama típico de pressão em função da deformação para parede com-
posta.

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).
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Considere as seguintes razões para o comportamento estrutural das paredes:

A região I é caracterizada por pequenos valores de pressão e, portanto, os carre-
gamentos são caracterizados por solicitações principalmente devido a variação
de temperatura e dilatação térmica. A parede interna, por ser mais aquecida,
é comprimida enquanto a parede externa é tracionada, porém as tensões não
excedem o ponto de escoamento σ0.2. O projeto tem grande resistência nessa
região do diagrama. A curva tem grande ângulo de inclinação com relação ao
eixo x.

Na região II a pressão é maior que na região I. Devido a ação da pressão e
estresse térmico, a tensão nas paredes começa a ser maior que a tensão de
escoamento. Na parede interna, a tensão de compressão devido a temperatura
ainda excede a tensão devido a pressão interna da câmara. A parede interna cria
uma força adicional na parede externa. Essa região II é caracterizada por uma
baixa resistência da estrutura e a curva tem pequeno ângulo de inclinação com
relação ao eixo x.

A região III é caracterizada pelo aumento da pressão, a tensão devido a pressão
na parede interna começa a ser maior que o estresse térmico. A parede interna
começa a trabalhar como um elemento que recebe parte da força devido a pres-
são. A resistência da estrutura para cargas aplicadas aumenta. Nessa região a
tensão da parede interna não excede a tensão de escoamento σ0.2. Este é outro
fator que assegura a alta resistência da estrutura para a aplicação de carga.

Na região IV a tensão na parede interna começa a exceder a tensão de escoa-
mento em função do aumento de pressão. A tensão na parede externa excede a
tensão de escoamento e portanto a resistência da estrutura começa a falhar, isto
é, a tensão de ruptura é alcançada.

A pressão limite plim é obtida em função das inclinações das curvas, no ponto D
é definido seu valor máximo. Para encontrar esse valor utiliza-se a Equação 6.12
a partir do valor de α1 obtido da inclinação da curva na região III:

tan (α2) = 0, 5 tan (α1) . (6.12)
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O fator de segurança fs é determinado por:

fs = plim
pc

. (6.13)

Essa equação relaciona a pressão limite obtida através do diagrama com a pres-
são da câmara naquela secção. Seu valor deve ficar entre fs = 1, 2 · · · 1, 5 para
que se obtenha um projeto confiável e bem dimensionado.

6.2 Resultados preliminares da análise estrutural

A partir de dados obtidos diretamente da geometria, da modelagem por CFD e
diagramas de tensão deformação dos materiais, foi possível realizar o cálculo
estrutural com o auxílio de um programa escrito em Python. Foi obtida a curva
p = f(εyn) e está representada na Figura 6.5.

Figura 6.5 - Pressão em função da deformação para parede composta, calculado para
caso padrão.

Fonte: Adaptado de Gakhun et al. (1989).

Foi considerado o caso padrão para esta análise, conforme utilizado no cálculo
semi-empírico (Capítulo 4) e modelagem CFD (Capítulo 5). Foi considerada a
secção no centro da região cilíndrica, local onde as solicitações são mais críticas.
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O fator de segurança obtido foi de fs = 1, 22, para pressão de câmara de pc =
6 MPa e pressão limite plim = 7, 33 MPa.

6.3 Conclusão da análise estrutural

Essa análise estrutural, apesar de simplificada, possibilita restringir os domínios
das variáveis que se tem o objetivo de otimizar. Neste trabalho a condição es-
trutural é meramente restritiva, o objetivo é obter soluções que sejam viáveis do
ponto de vista estrutural. Caso o fs da solução encontrada no algoritmo de oti-
mização seja menor que 1, não será considerado como um caso viável. Para o
caso padrão o fs está dentro do admissível.
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7 OTIMIZAÇÃO

Este capítulo apresenta a metodologia para obter a configuração ótima da ja-
queta de refrigeração. Para um melhor entendimento alguns termos bastante
utilizados serão definidos nos seguintes parágrafos.

As variáveis de projeto são os valores que definem as dimensões da jaqueta de
refrigeração, precisam ser informados para que o ciclo de otimização monte o
caso e execute a modelagem por CFD. As variáveis de projeto são: espessura
da parede interna (E1), altura da aleta (E2), espessura da parede externa (E3),
meia espessura da aleta (Ea) e quantidade de aletas (na). As variáveis de saída
são os valores que serão calculados pela modelagem por CFD, cálculo estrutural
e metamodelos. Elas são: perda de pressão total (pdrop), temperatura da parede
interna no lado dos gases na garganta da câmara de combustão (T3g) e massa
da câmara de combustão (m). As variáveis de saída que serão utilizadas como
critérios restritivos são: temperatura do combustível na saída (Tfs) e fator de
segurança estrutural (fs). Os critérios restritivos estabelecem se o caso é viável
ou não, dependendo dos valores dessas variáveis.

O espaço de projeto é definido pela combinação dos possíveis valores das va-
riáveis de projeto: E1, E2, E3, na e Ea. O caso padrão foi o utilizado no cálculo
semi-empírico e modelagem CFD, definido anteriormente na Figura 5.1. O caso
base é um conjunto de arquivos e diretórios que possibilitam gerar a partir das
variáveis de projeto a malha, modelagem por CFD e cálculo estrutural.

As funções objetivo (FOB) são aquelas a serem otimizadas (minimizadas) e pos-
sibilitam calcular as variáveis de saída a partir das de projeto. São definidas nas
seguintes equações:

T3g = f1(E1, E2, Ea, na) ; (7.1)

pdrop = f2(E2, Ea, na) ; (7.2)

m = f3(E1, E2, E3, Ea, na) . (7.3)
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As restrições são funções que calculam as variáveis de saída utilizadas como
critérios restritivos. São definidas por:

Tfs = f4(E1, E2, Ea, na) ; (7.4)

fs = f5(E1, E2, E3, Ea, na) . (7.5)

As FOB 1, 2 e Equação 7.3 serão calculadas pela modelagem CFD, enquanto a
FOB 3 durante a geração da malha e a Equação 7.5 pelo cálculo estrutural (que
depende dos valores das temperaturas obtidas no resultado da modelagem por
CFD). É possível observar que nem todas as variáveis de projeto são utilizadas,
dependendo da função. O próximo tópico apresenta a estratégia utilizada neste
trabalho para determinar a configuração ótima da câmara de combustão.

7.1 Estratégia

A estratégia usada neste trabalho consiste em definir um intervalo para os valores
das variáveis de projeto e um valor de interação transformando-as de contínuas
para discretas. Isso permite limitar a quantidade de casos a serem modelados por
CFD e consequentemente reduzir o tempo de processamento da otimização. Na
Tabela 7.1 estão apresentados os valores para as variáveis de projeto já na sua
forma discreta. Todas as combinações das variáveis de projeto forma o espaço
de projeto. O número de combinações (quantidade de casos) é calculado por:

nc = 3 · 3 · 2 · 8 · 1 = 144 (7.6)

É possível observar na Tabela 7.1 que o valor da variável de projeto Ea foi fixada
em 0, 5 mm. Foi feita essa consideração com o objetivo de reduzir o espaço de
projeto.
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Tabela 7.1 - Definição das variáveis de projeto.

Variável de
projeto

Valor
mínimo

Valor
máximo Passo Quantidade

de valores

E1 2, 0 mm 3, 0 mm 0, 5 mm 3

E2 3, 0 mm 5, 0 mm 1, 0 mm 3

E3 2, 0 mm 2, 5 mm 0, 5 mm 2

na 70 140 10 8

Ea 0, 5 mm 0, 5 mm 0 1

Fonte: Produção do autor.

A média de tempo para cada rodada da modelagem por CFD é de aproxima-
damente 64 h, o que será mostrado mais adiante. Considerando 144 casos, ro-
dando 4 simultaneamente (devido a análise de escalabilidade apresentada no
próximo tópico), o tempo estimado será de aproximadamente 96 dias. Devido ao
alto tempo de processamento para todo o espaço de projeto, alguns casos são
escolhido com determinados critérios e outros são aproximados por funções po-
linomiais (metamodelos). Após os casos escolhidos serem rodados e definidas
todas as variáveis de saída através dos metamodelos, utiliza-se uma técnica para
analisar quais casos minimizam as FOB e serão considerados os casos ótimos.

7.2 Análise de escalabilidade do cluster

A modelagem por CFD deste trabalho foi rodada utilizando um cluster com 12
nós, 16 cores Intel Xeon de 2,6 GHz e memória de 64 Gb por nó, um total de 192
cores. A análise de escalabilidade foi realizada com o objetivo de definir qual é a
quantidade de processadores ótima para rodar um caso.

Foram rodados os casos até 30.000 interações, variando a quantidade de nós
do cluster de 1 até 12 e medindo o tempo de execução. Isso possibilitou ob-
ter a curva A da Figura 7.1. É possível observar que tempo tende a estabilizar,
mesmo aumentando a quantidade de nós para rodar um caso. Isso acontece de-
vido ao aumento da quantidade de particionamentos dos domínios e do tráfego
de informações entre os processadores.

Na Figura 7.1 uma segunda curva (B) foi plotada levando em consideração que
mais de um caso poderia ser rodado ao mesmo tempo, utilizando as quantidades
de 1, 2, 3, 4, 6 nós para cada caso. Utilizando 6 nós por caso é possível rodar
2 casos simultaneamente (o Cluster tem 12 nós), ou seja, o tempo obtido na
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curva A é reduzido pela metade. Utilizando 4 nós por caso é possível rodar 3
casos simultaneamente, ou seja, o tempo obtido na curva A é dividido por 3
e assim sucessivamente. Utilizando 1 nó por caso é possível rodar 12 casos
simultaneamente, ou seja, o tempo obtido na curva A é dividido por 12.

Figura 7.1 - Escalabilidade do cluster em função do número de nós e processadores.

Fonte: Produção do autor.

O ponto ótimo foi encontrado na curva B onde minimiza o tempo de execução.
A partir da análise de escalabilidade foi concluído que a melhor configuração é
rodar os casos utilizando 3 nós e consequentemente 48 processadores por caso,
possibilitando rodar 4 casos simultaneamente.

7.3 Escolhas das variáveis de projeto

As escolhas das variáveis de projeto devem ser realizadas com o objetivo de es-
tabelecer uma função matemática de baixo custo computacional. Essas funções
devem calcular as variáveis de saída sem a necessidade de rodar a modelagem
por CFD.

Ao transformar as variáveis de projeto para a forma discreta e ao fixar o valor da
variável de projeto (Ea), conforme mencionado no tópico anterior, foi possível ob-
ter uma boa redução no espaço de projeto. Também possibilitou excluir a variável
Ea de todas as FOB e restrições (Equações 7.1, 7.2, 7.3, 7.4 e 7.5).
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Uma lista de casos foi montada fazendo a combinação das variáveis de projeto,
obtendo um total de 144 combinações (ver Equação 7.6) e está representada
na Tabela 7.2. Observar que a tabela não está completa, alguns casos para o
intervalo da variável de projeto (na ∈ [80; 130]) não estão representados, com o
objetivo de reduzir a tabela.

Tabela 7.2 - Lista de casos.

Caso E1 E2 E3 na

1 2, 0 3, 0 2, 0 70
8 2, 0 3, 0 2, 0 140
9 2, 0 3, 0 2, 5 70
16 2, 0 3, 0 2, 5 140
17 2, 0 4, 0 2, 0 70
24 2, 0 4, 0 2, 0 140
25 2, 0 4, 0 2, 5 70
32 2, 0 4, 0 2, 5 140
33 2, 0 5, 0 2, 0 70
40 2, 0 5, 0 2, 0 140
41 2, 0 5, 0 2, 5 70
48 2, 0 5, 0 2, 5 140
49 2, 5 3, 0 2, 0 70
56 2, 5 3, 0 2, 0 140
57 2, 5 3, 0 2, 5 70
64 2, 5 3, 0 2, 5 140
65 2, 5 4, 0 2, 0 70
72 2, 5 4, 0 2, 0 140
73 2, 5 4, 0 2, 5 70
80 2, 5 4, 0 2, 5 140
81 2, 5 5, 0 2, 0 70
88 2, 5 5, 0 2, 0 140
89 2, 5 5, 0 2, 5 70
96 2, 5 5, 0 2, 5 140
97 3, 0 3, 0 2, 0 70
104 3, 0 3, 0 2, 0 140
105 3, 0 3, 0 2, 5 70
112 3, 0 3, 0 2, 5 140

(Continua)
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Tabela 7.2 - Continuação

Caso E1 E2 E3 na

113 3, 0 4, 0 2, 0 70
120 3, 0 4, 0 2, 0 140
121 3, 0 4, 0 2, 5 70
128 3, 0 4, 0 2, 5 140
129 3, 0 5, 0 2, 0 70
136 3, 0 5, 0 2, 0 140
137 3, 0 5, 0 2, 5 70
144 3, 0 5, 0 2, 5 140

Fonte: Produção do autor.

Foi possível estabelecer determinados critérios que ajudaram a escolher quais
combinações para variáveis de projeto são fundamentais para a definição das
variáveis de saída através dos metamodelos:

a) Fazendo a análise a partir da FOB 1 (Equação 7.1) e (Equação 7.4),
conclui-se que a espessura da parede externa (E3) não influência os
valores das temperaturas da parede interna (T3) e temperatura do com-
bustível (Tf ).

b) A partir da FOB 2 (Equação 7.2) somente a altura do canal de refrigera-
ção (E2) e a quantidade de aletas (na) influenciam a perda de pressão
(pdrop).

c) A FOB 3 (Equação 7.3) que determina o valor da massa da câmara de
combustão pode ser obtida para todo o espaço de projeto de uma ma-
neira relativamente rápida. Basta rodar o script que gera a geometria,
uma função interna do Salome exporta o valor da massa (conforme ex-
posto no Capítulo 5). Isso foi realizado para as 144 combinações das
variáveis de projeto determinando as massas das câmaras de combus-
tão para todo o espaço de projeto.

d) A Equação 7.5 que determina o valor do fator de segurança, só pode
ser calculada após o resultado da modelagem por CFD, pois depende
dos valores das temperaturas das paredes.

Baseado nos critérios a) e b), entre os casos dos intervalos [1; 16], [17; 32], [33; 48],
[49; 64], [65; 80], [81; 96], [97; 112], [113; 128] e [129; 144] (ver Tabela 7.2) só terão
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variação nos valores das variáveis de saída T3, pdrop e Tf , para diferentes quan-
tidades de aletas (na). Foram escolhidos os casos das extremidades para cada
intervalo e um ou dois casos centrais ao intervalo, que estão listados na Ta-
bela 7.3. Isso possibilitou plotar e analisar os resultados das variáveis de saída e
serão expostos no próximo tópico.

Tabela 7.3 - Variáveis de projeto escolhidas.

Caso E1 E2 E3 na

1 2, 0 3, 0 2, 0 70
2 2, 0 3, 0 2, 0 80
11 2, 0 3, 0 2, 5 90
16 2, 0 3, 0 2, 5 140
17 2, 0 4, 0 2, 0 70
29 2, 0 4, 0 2, 5 110
32 2, 0 4, 0 2, 5 140
33 2, 0 5, 0 2, 0 70
38 2, 0 5, 0 2, 0 120
48 2, 0 5, 0 2, 5 140
49 2, 5 3, 0 2, 0 70
52 2, 5 3, 0 2, 0 100
64 2, 5 3, 0 2, 5 140
65 2, 5 4, 0 2, 0 70
68 2, 5 4, 0 2, 0 100
80 2, 5 4, 0 2, 5 140
81 2, 5 5, 0 2, 0 70
84 2, 5 5, 0 2, 0 100
96 2, 5 5, 0 2, 5 140
97 3, 0 3, 0 2, 0 70
100 3, 0 3, 0 2, 0 100
112 3, 0 3, 0 2, 5 140
113 3, 0 4, 0 2, 0 70
116 3, 0 4, 0 2, 0 100
128 3, 0 4, 0 2, 5 140
129 3, 0 5, 0 2, 0 70
140 3, 0 5, 0 2, 5 100

(Continua)
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Tabela 7.3 - Continuação

Caso E1 E2 E3 na

144 3, 0 5, 0 2, 5 140

Fonte: Produção do autor.

Para esses 28 casos escolhidos, o tempo de processamento é de aproxima-
damente 19 dias. A escolha das variáveis demostrou ser um passo muito im-
portante, possibilitou uma redução substancial no tempo de processamento da
otimização.

7.4 Metamodelos

Metamodelos são funções matemáticas de baixo custo computacional que mo-
delam o resultado uma simulação de alto custo computacional. Neste trabalho foi
necessário definir metamodelos obtidos a partir da lista de variáveis de projeto
escolhidas (ver Tabela 7.3), com o objetivo de determinar todos os valores das
variáveis de saída para todo o espaço de projeto.

Como base para os metamodelos foi utilizada a função quadrática representada
pela Equação 7.7. A variável de saída a ser calculada está em função do número
de aletas (na). Os coeficientes a1, a2 e a3 foram definidos utilizando o método dos
mínimos quadrados (MMQ) através dos resultados obtidos da modelagem por
CFD.

f (na) = a1 n
2
a + a2 na + a3 . (7.7)

Nos próximos tópicos estão definidas quais as considerações e metodologias
foram utilizadas para definir os metamodelos que calculam as variáveis de saída,
temperatura da parede interna (T3g), perda de pressão (pdrop) e temperatura do
combustível (Tfs).

7.4.1 Metamodelo para temperatura da parede interna (T3g)

Para cada um dos intervalos dos casos [1; 48], [49; 96], [97; 144] (ver Tabela 7.2),
as variáveis de projeto que sofrem alteração são E2, E3 e na, enquanto a variável
E1 permanece constante. Foram definidos metamodelos que determinam T3g em
função da altura do canal de refrigeração (E2) e da quantidades de aletas (na),
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para cada um desses intervalos, lembrando que E3 não influência o resultado.

Os metamodelos foram construídos por funções segmentadas com três equa-
ções, uma equação para cada valor de E2. Fixando esse valor foi possível deter-
minar as equações para T3g em função de na. Quando E1 = 2, 0 a temperatura
T3g pode ser obtida através do metamodelo representado pela seguinte função
segmentada:

E2 = 3, 0 : T3g = (0, 0331755) n2
a − (11, 8347) na + 1569; (7.8)

E2 = 4, 0 : T3g = (0, 0265369) n2
a − (9, 95189) na + 1521;

E2 = 5, 0 : T3g = (0, 023102) n2
a − (9, 53445) na + 1552, 22 .

Na Figura 7.2 está representada a comparação entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 2, 0 mm
(E1 = 2, 0) e várias alturas do canal de refrigeração (E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 =
5, 0).

Figura 7.2 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 = 2, 0 mm.

Fonte: Produção do autor.

Quando E1 = 2, 5, a temperatura T3g pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte função segmentada:
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E2 = 3, 0 : T3g = (0, 0251595) n2
a − (10, 0518) na + 1497; (7.9)

E2 = 4, 0 : T3g = (0, 0298619) n2
a − (10, 6489) na + 1565, 94;

E2 = 5, 0 : T3g = (0, 0249262) n2
a − (9, 91779) na + 1583, 08 .

Na Figura 7.3 está representada a comparação entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD para espessura da parede interna igual a 2, 0 mm
(E1 = 2, 5) e várias alturas do canal de refrigeração (E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 =
5, 0).

Figura 7.3 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 = 2, 5 mm.

Fonte: Produção do autor.

Quando E1 = 3, 0, a temperatura T3g pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte função segmentada:

E2 = 3, 0 : T3g = (0, 0285321) n2
a − (10, 6085) na + 1531, 75; (7.10)

E2 = 4, 0 : T3g = (0, 029569) n2
a − (10, 5951) na + 1576, 35;

E2 = 5, 0 : T3g = (0, 02485) n2
a − (9, 9135) na + 1596, 38 .
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Na Figura 7.4 está representada a comparação entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 3, 0mm
(E1 = 3, 0) e várias alturas do canal de refrigeração (E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 =
5, 0).

Figura 7.4 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 = 3, 0 mm.

Fonte: Produção do autor.

7.4.2 Metamodelo para perda de pressão (pdrop)

Dentre os casos escolhidos representados na Tabela 7.3, nem todos foram ne-
cessários para a construção do metamodelo para perda de pressão pdrop. Como
somente as variáveis de projeto altura E2 e quantidade de aletas na influenciam o
resultado, foram escolhidos os casos 1, 2, 11, 16 e 52 onde E2 = 3, 0, os casos
17, 29, 32 e 68 onde E2 = 4, 0 e os casos 33, 38, 48 e 84 onde E2 = 5, 0, para
a construção do metamodelo.

O metamodelo foi construído por uma função segmentadas com três equações,
uma equação para cada valor de E2. Fixando esse valor foi possível determinar
as equações para pdrop em função de na e estão representadas pela pela seguinte
função segmentada.

E2 = 3, 0 : pdrop = (0, 0701093) n2
a − (8, 83594) na + 429, 437; (7.11)
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E2 = 4, 0 : pdrop = (0, 0415542) n2
a − (5, 47675) na + 250, 311;

E2 = 5, 0 : pdrop = (0, 0283985) n2
a − (3, 89865) na + 174, 281 .

Na Figura 7.5 está representada a comparação entre os resultados para o me-
tamodelo e modelagem por CFD, para várias alturas do canal de refrigeração
(E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 = 5, 0).

Figura 7.5 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD.

Fonte: Produção do autor.

7.4.3 Metamodelo para temperatura do combustível (Tfs)

Utilizando a mesma abordagem para o metamodelo de temperatura da parede
interna T3g, foram definidos os metamodelos que determinam Tfs em função da
altura do canal de refrigeração (E2) e da quantidades de aletas (na). Os meta-
modelos foram construídos por funções segmentadas com três equações, uma
equação para cada valor de E2. Fixando esse valor foi possível determinar as
equações para Tfs em função de na. Quando E1 = 2, 0, a temperatura Tfs pode
ser obtida através do metamodelo representado pela seguinte função segmen-
tada:

E2 = 3, 0 : Tfs = (−0, 000886786) n2
a + (0, 278403) na + 371, 203; (7.12)

98



E2 = 4, 0 : Tfs = (−0, 00139643) n2
a + (0, 408107) na + 361, 215;

E2 = 5, 0 : Tfs = (−0, 000844286) n2
a + (0, 284014) na + 364, 636 .

Na Figura 7.6 está representada a comparação entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 2, 0 mm
(E1 = 2, 0) e várias alturas do canal de refrigeração (E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 =
5, 0).

Figura 7.6 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 = 2, 0 mm.

Fonte: Produção do autor.

Quando E1 = 2, 5, a temperatura Tfs pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte função segmentada:

E2 = 3, 0 : Tfs = (−0, 000645238) n2
a + (0, 227357) na + 373, 347; (7.13)

E2 = 4, 0 : Tfs = (−0, 001775) n2
a + (0, 48675) na + 357, 315;

E2 = 5, 0 : Tfs = (−0, 00142619) n2
a + (0, 405786) na + 358, 683;

Na Figura 7.7 está representada a comparação entre os resultados para o meta-
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modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna igual a 2, 5 mm
(E1 = 2, 5) e várias alturas do canal de refrigeração (E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 =
5, 0).

Figura 7.7 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 = 2, 5 mm.

Fonte: Produção do autor.

Quando E1 = 3, 0, a temperatura Tfs pode ser obtida através do metamodelo
representado pela seguinte função segmentada:

E2 = 3, 0 : Tfs = (−0, 000682143) n2
a + (0, 233964) na + 372, 845; (7.14)

E2 = 4, 0 : Tfs = (−0, 00183452) n2
a + (0, 498536) na + 356, 502;

E2 = 5, 0 : Tfs = (−0, 00149881) n2
a + (0, 420464) na + 357, 732;

Na Figura 7.8 está representada a comparação entre os resultados para o meta-
modelo e modelagem por CFD, para espessura da parede interna (E1 = 3, 0) e
várias alturas do canal de refrigeração (E2 = 3, 0; E2 = 4, 0; E2 = 5, 0).
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Figura 7.8 - Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD para E1 = 3, 0 mm.

Fonte: Produção do autor.

7.5 Ciclo de otimização

Uma série de arquivos escritos nas linguagens Shell e Python foram necessários
para executar o ciclo de otimização. A Figura 7.9 ilustra a estrutura de diretórios
e arquivos utilizados.

O ciclo é iniciado através do arquivo (run_otimizacao.sh). Ao ser executado ele
cria o diretório de trabalho, gera lista de casos, prepara os diretórios, roda o CFD,
gera os metamodelos e por último faz pós-processamento para todos os casos,
permitindo compará-los utilizando uma determinada técnica que será vista no
próximo tópico.

O primeiro passo é executar os arquivos denominados gera_lista.py e doe.py que
estão no diretório (otimizacao/doe). Eles são responsáveis por criar a lista de
casos gerais, escolher os casos a partir dessa lista e transferir os arquivos com
os valores das variáveis de projeto de cada caso para o diretório de trabalho.

O segundo passo é executar o arquivo run_fob.sh que está no diretório (otimi-
zacao). Ele prepara o diretório de trabalho copiando o (caso_base) a partir do
diretório de otimização e alterando seu nome para os respectivos casos escolhi-
dos (o nome do diretório é o mesmo de sua posição na lista de casos gerais).
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Figura 7.9 - Estrutura de diretórios da otimização.

Fonte: Produção do autor.

Uma vez que esses diretórios são copiados, eles são preparados transferindo
as variáveis escolhidas para os respectivos diretórios dos casos. Os arqui-
vos machines e run2.sh também são copiados, a partir do diretório (otimiza-
cao/processadores), estão numerados de 1 a 4 e relacionados com a divisão do
cluster que cada caso irá rodar. É importante lembrar que o cluster foi dividido
em 4 partes de acordo com a análise de escalabilidade. Após a preparação dos
diretórios de cada caso, 4 scripts são gerados com os comandos para rodá-los
em sequência, ou seja, cada um desses scripts são responsáveis por executar os
casos em uma divisão específica do cluster. São iniciados executando primeiro o
run.sh que gera a malha, e depois o run2.sh que executa a modelagem por CFD
no OpenFOAM, conforme já foi exposto no Capítulo 5, e cálculo estrutural.

Ao término das rodadas, os metamodelos são construídos executando o arquivo
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run_met.sh que está no diretório (otimização/metamodelo). Ao ser executado,
ele copia os valores das variáveis de saída de cada caso e gera os metamodelos
através do MMQ utilizando o software Gnuplot. Com os metamodelos definidos
foi possível calcular todas as variáveis de saída para todos os casos, com ex-
ceção do fator de segurança estrutural fs, que necessita da resposta obtida por
CFD.

Uma tabela de saída é gerada e gravada no diretório (otimizacao/output), ela
lista todas as variáveis de projeto e saída para todo o espaço de projeto. A partir
dessa tabela, é possível construir um diagrama que ajuda a escolher quais são
os casos candidatos a ótimos. Uma vez definidos, é necessário analisar se os
casos foram rodados pelo OpenFOAM ou estimados pelos metamodelos. Uma
vez que foram estimados é necessário rodar o CFD para validá-los e verificar
a viabilidade estrutural da solução (fator de segurança estrutural fs). É possível
observar que nesse diretório existe o arquivo pareto.py, ao ser executado ele
gera os gráficos que permitem comparar os resultados. No próximo tópico será
detalhada esta metodologia. A Figura 7.10 exemplifica todos esses processos e
ilustra o ciclo de otimização construído para este trabalho.
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Figura 7.10 - Ciclo de otimização.

Fonte: Produção do autor.
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7.6 Otimização multiobjetivo

Ao determinar os valores das variáveis de saída para todo o espaço de projeto,
utilizando os metamodelos, algumas escolhas podem apresentar objetivos con-
flitantes e dificultar a escolha da solução ótima. Uma solução pode minimizar o
valor de T3g, por exemplo, porém, com valores muito altos para as outras FOB.

A técnica utilizada para comparar as várias soluções possíveis e as várias FOB,
é plotar um gráfico onde nos eixos estão os valores das funções para cada caso.
Neste trabalho seria um gráfico em 3-D onde cada eixo contém um intervalo para
as variáveis de saída T3g, pdrop em, onde cada solução seria representada por um
ponto nesse espaço. Esse gráfico é denominado espaço das funções objetivo.

Quando o espaço de projeto é transformado em espaço das funções objetivo,
permite definir quais variáveis de projeto determinam a fronteira de Pareto. Essas
variáveis são denominadas de conjunto de Pareto.

A fronteira de Pareto é formado pelas soluções não dominadas no espaço das
funções objetivo. Uma solução é considerada dominada quando seu valor é su-
perior (no caso do objetivo ser a minimização) se comparada a outras soluções
para uma ou mais funções objetivo. A figura Figura 7.11 ilustra isso. Nela todas as
soluções dentro do espaço delimitado pelas linhas tracejadas estão dominadas
por aquela solução específica.

Todos os casos que pertencem a fronteira de Pareto são considerados ótimos.
Segundo Sousa (2017. Notas de aula.), para realizar a escolha do caso ótimo
pode-se utilizar determinados critérios, alguns deles estão listados abaixo.

a) Soluções extremas da fronteira de Pareto;

b) Solução na fronteira de Pareto mais próxima da solução utópica;

c) Solução na fronteira de Pareto mais próxima do baricentro desta (obtido
considerando somente as soluções extremas da fronteira de Pareto);

d) Solução na fronteira de Pareto mais próxima do baricentro desta (obtido
considerando todas as soluções da fronteira de Pareto).
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Figura 7.11 - Exemplo de espaço das funções e fronteira de Pareto.

A fronteira de Pareto está representada pela curva em preto.

Fonte: Produção do autor.

Também pode-se levar em consideração priorizar algumas das FOB. Um exem-
plo seria considerar a melhor solução para T3 e pdrop e adotar a m como con-
sequência. Na análise dos resultados será possível fazer essas comparações e
definir quais são as melhores soluções ótimas para a jaqueta de refrigeração.
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8 RESULTADOS

Após a execução do ciclo de otimização foi possível determinar os valores das
variáveis de saída para todo o espaço de projeto. Os resultados estão listados
no Apêndice D. Os casos que foram estimados pelos metamodelos, caso tenham
sidos escolhidos como ótimos, foram verificados através da modelagem por CFD.

8.1 Diagramas de Pareto

O diagrama de Pareto para as FOB T3g e pdrop está representado na Figura 8.1.
O caso da extremidade 33 apresenta menor valor para perda de pressão (pdrop)
e altos valores para T3g. Isso pode ser explicado pelo fato dos canais da jaqueta
de refrigeração terem uma área da secção transversal maior, ou seja, menor
velocidade do escoamento e consequentemente menor perda de carga.

Figura 8.1 - Fronteira de Pareto para as FOB T3g e pdrop.

A fronteira de Pareto está representada pela curva em preto.

Fonte: Produção do autor.
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A menor velocidade também acaba provocando deficiência na refrigeração. O
efeito contrário acontece para o caso da extremidade 8, apresenta maior valor
para perda de pressão (pdrop) e baixos valores para T3g. Os casos 37, 38, 39
e 40 estão mais próximos da solução ideal (origem do sistema). Já é possível
observar que são soluções melhores se comparadas ao caso padrão, levando-
se em consideração somente T3g e pdrop.

O diagrama de Pareto para as FOB m e pdrop está representado na Figura 8.2.
O caso da extremidade 1 apresenta o menor valor para a massa m (jaqueta com
menores espessuras e quantidade de aletas). O caso 17 está mais próximo da
solução ideal (origem do sistema) levando-se em consideração somente m e
pdrop.

Figura 8.2 - Fronteira de Pareto para as FOB m e pdrop.

A fronteira de Pareto está representada pela curva em preto.

Fonte: Produção do autor.
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O diagrama de Pareto para as FOB T3g e m está representado na Figura 8.3.

Figura 8.3 - Fronteira de Pareto para as FOB T3g e m.

A fronteira de Pareto está representada pela curva em preto.

Fonte: Produção do autor.

8.2 Casos escolhidos como ótimos

Os seguintes critérios foram considerados para a escolha dos casos ótimos:

a) Primeiro objetivo a priorizar são os casos com os menores valores para
T3g, escolhendo somente os que pertencem ao conjunto de Pareto (ver
Figura 8.1) e estabelecendo um valor máximo de 750 K;

b) Segundo objetivo a priorizar são os casos com os menores valores para
pdrop, estabelecendo um valor máximo de 200 kPa;

c) Entre os casos escolhidos com base nos critérios a e b, definir qual caso
apresenta o menor valor para a massa m.
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Baseado nos critérios a e b os casos escolhidos estão listados na Tabela 8.1.

Tabela 8.1 - Casos otimizados.

Caso E1 E2 E3 na T3g pdrop m Tfs fs

20∗ 2, 0 4, 0 2, 0 100 791, 17 118, 48 86, 10 388, 06 1, 22

38 2, 0 5, 0 2, 0 120 740, 55 114, 08 98, 29 386, 56 1, 19

39 2, 0 5, 0 2, 0 130 702, 98 145, 08 101, 29 387, 29 1, 21

40 2, 0 5, 0 2, 0 140 670, 05 187, 03 104, 29 387, 85 1, 25

*Caso padrão.

Fonte: Produção do autor.

Entre os casos escolhidos, o caso 40 apresentou menor valor para T3g, já o caso
38 apresentou o menores valores para pdrop e m, e maior valor para T3g. Levando
em consideração o critério ( c ), o caso 38 será considerado como ótimo. É im-
portante ressaltar que todos esses casos atendem os critérios restritivos para
temperatura máxima do combustível Tf que é atingida na saída da jaqueta de
refrigeração e fator de segurança estrutural fs, isto é:

Tfs < 400 K ; (8.1)

fs > 1 . (8.2)

O valor da Equação 8.1 é definido através da pressão de operação da jaqueta
de refrigeração e curva de pressão de vapor em função da temperatura, repre-
sentada na Figura B.3 do Apêndice B para o combustível etanol.
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8.3 Resultados das modelagens por CFD para casos ótimos

Para o caso 38, o tempo de processamento foi de 86, 94 h, número de interações
431.457, número de nós da malha 9.050.370, y+ variando de 9, 64.10−4 a 4, 21. A
Figura 8.4 representa a evolução dos resíduos das variáveis e a Figura 8.5 as
temperaturas da parede interna do lado do líquido T4, gases T3 e combustível Tf .

Figura 8.4 - Evolução dos resíduos das variáveis para o caso 38.

Fonte: Produção do autor.

Figura 8.5 - Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e líquido
para o caso 38.

Fonte: Produção do autor.
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Para o caso 39, o tempo de processamento foi de 115, 65 h, número de interações
461.414, número de nós da malha 9.050.370 e y+ variando de 8, 44.10−4 a 4, 48. A
Figura 8.6 representa a evolução dos resíduos das variáveis e a Figura 8.7 as
temperaturas da parede interna do lado do líquido T4, gases T3 e combustível Tf .

Figura 8.6 - Evolução dos resíduos das variáveis para o caso 39.

Fonte: Produção do autor.

Figura 8.7 - Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e líquido
para o caso 39.

Fonte: Produção do autor.
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Para o caso 40, o tempo de processamento foi de 62, 5 h, número de interações
492.895, número de nós da malha 9.050.370 e y+ variando de 7, 81.10−4 a 4, 74.
A Figura 8.8 representa a evolução dos resíduos das variáveis e a Figura 8.9 as
temperaturas da parede interna do lado do líquido T4, gases T3 e combustível Tf .

Figura 8.8 - Evolução dos resíduos das variáveis para o caso 40.

Fonte: Produção do autor.

Figura 8.9 - Temperaturas do combustível, parede interna do lado dos gases e líquido
para o caso 40.

Fonte: Produção do autor.
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8.4 Comparação entre casos ótimos e o padrão

As temperaturas da parede interna do lado dos gases T3 estão representadas na
Figura 8.10 e do lado do líquido na Figura 8.11, para os casos ótimos e padrão.

Figura 8.10 - Comparação entre perfis de temperaturas da parede interna do lado dos
gases para casos ótimos e padrão.

Fonte: Produção do autor.

Figura 8.11 - Comparação entre perfis temperaturas da parede interna do lado do líquido
para casos ótimos e padrão.

Fonte: Produção do autor.
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É possível observar a redução de patamares de temperatura para os casos otimi-
zados com relação ao caso padrão. O caso 40 seria a melhor escolha se somente
o objetivo de redução de temperatura fosse levado em consideração. Nesta etapa
do trabalho já fica visível que a metodologia adotada conseguiu obter uma subs-
tancial redução das temperaturas da parede interna. É importante ressaltar que
as posições onde foram medidas essas variáveis são as mesmas adotadas no
Capítulo 5. Foram obtidos considerando 54 pontos distribuídos ao longo da ja-
queta de refrigeração, no sentido longitudinal, nas posições de acordo com a
malha unifilar utilizada no cálculo semi-empírico do capítulo 4 (ver Figura 4.4).
No sentido transversal da jaqueta, os pontos de medições estão localizados no
respectivo centro da face da parede interna e para o combustível foram consi-
derados no centro do canal. As temperaturas do combustível Tf para os casos
ótimos e padrão estão representadas na Figura 8.12.

Figura 8.12 - Comparação entre perfis de temperaturas do combustível para casos óti-
mos e padrão.

Fonte: Produção do autor.

Observa-se uma grande semelhança nesses perfis. O mais importante para esse
resultado é a constatação de que os valores das temperaturas do combustível
não atingiu a temperatura de vaporização para a pressão de operação da jaqueta
de refrigeração. Esse valor foi utilizado como um critério restritivo, já mencionado
no tópico anterior. Os módulos das velocidades do escoamento de combustível
Umag para os casos ótimos e padrão estão representadas na Figura 8.13.
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Figura 8.13 - Comparação entre perfis dos módulos das velocidades para casos ótimos
e padrão.

Fonte: Produção do autor.

Os perfis dos módulos das velocidades são semelhantes, com o pico de veloci-
dade na região da garganta variando pouco para cada caso. Essa pequena dife-
rença é devido a semelhança geométrica do canal de refrigeração, consequência
dos valores das variáveis de projeto. O valor da altura da aleta E2 foi igual para
todos os casos otimizados. A quantidade de aletas na, tem valores próximos e
são de 120, 130 e 140 para os casos 38, 39 e 40, respectivamente.

As pressões totais do escoamento de combustível ptotal para os casos ótimos e
padrão estão representadas na Figura 8.14. Após observar essa figura é possí-
vel constatar a influência da velocidade do escoamento com a perda de carga.
Mesmo para pequena variação da velocidade provocam grande variação nas
perdas de carga. Isso acontece devido a velocidade ser um o termo elevado ao
quadrado na equação da pressão total (ver Equação 4.41). É importante relem-
brar que a pressão estática foi considerada 0 na saída da jaqueta de refrigeração
e a perda de pressão se resume ao maior valor encontrado nessa curva, que
é na entrada da jaqueta. A maior perda de carga acontece para o caso 40 e a
menor para o caso 38.
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Figura 8.14 - Comparação entre os perfis de pressão total ao longo da jaqueta de refri-
geração.

Fonte: Produção do autor.

Valores médios para as variáveis T3, T4, Tf , ptotal e Umag e os valores máximos
para Umag estão representados na tabela seguinte.

Tabela 8.2 - Valores médios e máximo para as variáveis dos casos ótimos e padrão.

Caso T3 média T4 média Tf média ptotal média Umag média Umag max

20 577, 04 557, 71 324, 60 121, 42 7, 83 17, 20

38 556, 24 536, 23 324, 01 111, 83 7, 28 15, 58

39 538, 12 517, 75 324, 39 138, 84 7, 83 16, 62

40 521, 28 500, 59 324, 69 174, 85 8, 46 17, 84

Fonte: Produção do autor.

Os valores apresentados nessas tabelas reforçam os argumentos anteriores. O
caso 40 apresenta os menores valores de temperatura devido possuir um canal
mais estreito que promove o aumento de velocidade e consequente aumento da
perda de carga. Talvez não seja a melhor solução dentre os casos ótimos devido
o aumento de perda de carga requerer um aumento da bomba de combustível e
consequente aumento de massa do MFPL. No outro extremo o caso 38 apresenta
as menores reduções de temperaturas e menor perda de carga. Talvez o caso39,
que fica num meio termo, seja a melhor opção, porém um estudo do MPFL como
um todo deve ser realizado para definir qual critério priorizar.
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As temperaturas das secções transversais da jaqueta de refrigeração na posição
da garganta e saída, estão apresentadas nas figuras seguintes:

Figura 8.15 - Contornos de temperaturas da secção transversal na garganta da câmara
de combustão para os casos ótimos e padrão.

caso 20 caso 38 caso 39 caso 40

Fonte: Produção do autor.

Figura 8.16 - Contornos de temperaturas da secção transversal na saída da jaqueta de
refrigeração para os casos ótimos e padrão.

caso 20 caso 38 caso 39 caso 40

Fonte: Produção do autor.

Apesar de não evidenciar as diferenças observáveis nos gráficos e tabelas esses
cortes são importantes para observar a distribuição de temperaturas na região da
garganta e saída da jaqueta de refrigeração. É evidente o maior aquecimento na
garganta e a função das aletas distribuindo calor para o combustível e a parede
externa.
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A comparação entre os resultados dos casos otimizados e padrão foi realizada
através do cálculo do RMS da discrepância (Equação 5.13) e estão representa-
dos na Tabela 8.3. Os resultados do caso padrão foram utilizados como referên-
cia.

Tabela 8.3 - RMS para casos otimizados tomando o caso padrão como referência.

Caso RMS T3 RMS T4 RMS Tf RMS ptotal RMS Umag

38 215, 55 223, 27 11, 15 78, 65 5, 29

39 377, 29 389, 06 12, 48 137, 62 3, 34

40 527, 95 543, 03 14, 09 416, 93 6, 95

Fonte: Produção do autor.

Na Tabela 8.3 é possível observar a semelhança dos resultados da temperatura
do combustível Tf para todas as modelagens por CFD. Os valores do RMS são
próximos e baixos com relação a média dessa variável. Para as variáveis T3 e T4

se observa valores mais altos com relação a suas médias devido os casos otimi-
zados apresentarem redução das temperaturas das paredes da jaqueta de refri-
geração. O mesmo se observa para as variáveis ptotal e Umag, devido as jaquetas
apresentarem geometrias diferentes esses valores sofrem grande alteração se
comparados ao caso padrão.

As variações percentuais foram calculadas de acordo com a seguinte equação:

∆ [%] =
(
xi
xref

− 1
)

100 , (8.3)

onde xi é o valor da variável a ser comparada e xref é o valor da variável de
referência. Valores positivos significam o aumento percentual com relação a va-
riável de referência e valores negativos a redução percentual. Num problema de
minimização o ideal é que os valores sejam o mais negativo possível.

As variações percentuais das variáveis de projeto foram calculadas de acordo
com a Equação 8.3 e estão representadas na Tabela 8.4. Os resultados do caso
padrão foram utilizados como referência.
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Tabela 8.4 - Variações percentuais das variáveis de projeto para os casos otimizados em
relação ao caso padrão.

Caso ∆ [%] T3g ∆ [%] pdrop ∆ [%] m ∆ [%] Tfs ∆ [%] fs

38 −6, 39 −3, 71 14, 15 −0, 38 −2, 45

39 −11, 14 22, 45 17, 64 −0, 19 −0, 81

40 −15, 30 57, 85 21, 12 −0, 19 2, 45

Fonte: Produção do autor.

As variações percentuais das médias das variáveis (T3, T4, Tf , ptotal, Umag) foram
calculadas de acordo com a Equação 8.3 e estão representadas na Tabela 8.5.
Os resultados do caso padrão foram utilizados como referência.

Tabela 8.5 - Variações percentuais das médias para os casos otimizados em relação ao
caso padrão.

Caso ∆ [%] T3 ∆ [%] T4 ∆ [%] Tf ∆ [%] ptotal ∆ [%] Umag

38 −3, 60 −3, 85 −0, 18 −7, 90 −7, 02

39 −6, 74 −7, 17 −0, 06 14, 35 0, 00

40 −9, 66 −10, 24 0, 03 44, 00 8, 05

Fonte: Produção do autor.

8.5 Comparação entre metamodelo e modelagem por CFD

Entre os casos escolhidos como ótimos, somente o 39 foi estimado pelo metamo-
delo. Com o objetivo de garantir os resultados, esse caso foi modelado por CFD.
A comparação dos resultados está representada na Tabela 8.6 e as diferenças
são desprezíveis.

Tabela 8.6 - Comparação entre as variáveis de projeto para metamodelos e modelagem
por CFD.

Caso T3g pdrop Tfs fs

39(metamodelo) 702, 98 145, 08 387, 29 −

39(CFD) 703, 38 145, 22 387, 30 1, 21

Fonte: Produção do autor.
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9 CONCLUSÕES

A metodologia utilizada neste trabalho mostrou ser viável na obtenção de ja-
quetas de refrigeração ótimas. Ela permitiu alcançar o objetivo estabelecido no
Capítulo 1. O objetivo foi desenvolver um método de dimensionamento de jaque-
tas de refrigeração que deveria otimizar a transferência de calor, minimizando
as temperaturas da parede interna, massa e perda de carga do sistema. Deve-
ria encontrar quais seriam as melhores espessuras da parede interna e externa,
altura do canal, e quantidade de aletas que tornam o sistema de refrigeração
regenerativa ótimo.

Os valores baixos de perda de carga permitem que o MFPL tenham um sistema
de pressurização menor e consequentemente um motor com menor massa. Va-
lores de temperatura menores nas paredes provocam menor estresse térmico e
no combustível diminui a possibilidade de degradação. Essas melhorias permi-
tem obter um projeto mais confiável e eficiente.

Esta metodologia encontrou o caso 38 como ótimo. Com uma redução percentual
de 6, 39% na variável de projeto T3g (temperatura da parede interna do lado dos
gases na região da garganta), 3, 71% na variável de projeto pdrop (perda de carga)
e aumento de 14, 15% na variável de projeto m (massa). Esse aumento na massa
da jaqueta de refrigeração deve ser levada em consideração analisando o MFPL
e seus demais sistemas. Deve-se levar em conta que haverá uma redução no
sistema de pressurização, devido a redução da perda de carga e isso permitirá
estabelecer se esta configuração é ideal. A mesma análise vale para os casos
39 e 40.

Portanto os resultados esperados foram alcançados. Foi possível obter reduções
nas variáveis de projeto, a determinação das temperaturas das paredes, aletas,
combustível, perda de carga e a escolha de uma geometria otimizada.

Algumas deficiências do método utilizado neste trabalho são:

• A não validação da modelagem CFD com um experimento;

• a consideração das variáveis de projeto na forma discreta, isso permite
restringir o espaço de projeto mas tende a encontrar mínimos locais;

• a consideração da espessura da aleta constante;

• estudo mais detalhado sobre as leis de parede implementadas no
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OpenFOAM, permitindo a alteração do código e melhor aproximação
com os valores de perda de carga reais.

9.1 Sugestões para trabalhos futuros

Abaixo sugiro algumas propostas de trabalhos que seriam interessantes para o
desenvolvimento de projetos de sistemas de refrigeração em MFPL:

• Aprimoramento do método de otimização adicionando outras variáveis
para definição da geometria da jaqueta de refrigeração, tais como, ân-
gulos de hélices, espessura variável e formato de perfil para aletas;

• aprimoramento do método de otimização considerando variáveis contí-
nuas e utilizando algoritmos evolutivos, tais como, MOGA e SGA II para
encontrar a configuração ótima;

• ensaio em laboratório da jaqueta de refrigeração e comparação com a
modelagem CFD;

• estudo de filme de refrigeração como método secundário;

• análise da sensibilidade dos métodos numéricos implementados no
OpenFOAM para a modelagem da jaqueta de refrigeração.
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APÊNDICE A - GEOMETRIA E PARAMETRIZAÇÃO DO MFPL CONSIDE-
RADO

A.1 Perfil interno da câmara de combustão

Figura A.1 - Cotas do perfil interno da câmara de combustão.

Fonte: Produção do autor.

Foram considerados os seguintes valores para as cotas da câmara de combus-
tão:
L1 = 190 mm
L3 = 330 mm
L5 = 450 mm
L6 = 1284 mm
D1 = 180 mm
D3 = 84 mm
D6 = 815 mm
R1 = 144 mm
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R2 = 84 mm
R3 = 20 mm
βM = 35o

β = 10o

Esses valores são baseados em um MFPL com as características de operação
apresentadas no Apêndice B.

Figura A.2 - Detalhe das cotas da região da garganta.

Fonte: Produção do autor.

As demais cotas são calculadas com as seguintes equações:

L4 = L3 +R3 sin (βM) (A.1)

D4 = D3 + 2R3 [1− cos (βM)] (A.2)

D5 = 2(L5 − L4) tan (βM) +D4 (A.3)
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α = arccos
(
L3 − L1

R1 +R2

)
(A.4)

L2 = L1 + (L3 − L1)R1

(R1 +R2) (A.5)

D2 = D1 + 2R1 [sin (α)− 1] (A.6)

Na região divergente parabólica foi definida uma função para representar o perfil
interno.

Figura A.3 - Parábola e pontos de definição.

Fonte: Produção do autor.

A linha de simetria da parábola está paralela ao eixo X, então sua equação pode
ser representada por:

x = ay2 + by + c (A.7)

Conhecendo as coordenadas dos três pontos P1(x0, y0), P2(x1, y1) e P3(x2, y2),
possibilita montar o seguinte sistema:
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
y2

0 y0 1
y2

1 y1 1
y2

2 y2 1



a

b

c

 =


x0

x1

x2

 (A.8)

Pode ser resolvido utilizando a Regra de Cramer:

D =

∣∣∣∣∣∣∣∣∣
y2

0 y0 1
y2

1 y1 1
y2

2 y2 1

∣∣∣∣∣∣∣∣∣ ; Da =

∣∣∣∣∣∣∣∣∣
x0 y0 1
x1 y1 1
x2 y2 1

∣∣∣∣∣∣∣∣∣ ; (A.9)

Db =

∣∣∣∣∣∣∣∣∣
y2

0 x0 1
y2

1 x1 1
y2

2 x2 1

∣∣∣∣∣∣∣∣∣ ; Dc =

∣∣∣∣∣∣∣∣∣
y2

0 y0 x0

y2
1 y1 x1

y2
2 y2 x2

∣∣∣∣∣∣∣∣∣ (A.10)

a = Da

D
; b = Db

D
; c = Dc

D
(A.11)

Com os valores dos coeficientes a, b e c definidos, pode-se traçar a parábola para
o intervalo desejado.

A.2 Parametrização das dimensões da jaqueta de refrigeração

As dimensões E1, E2, E3, na (quantidade de aletas) e Ea são valores conhecidos.
A jaqueta de refrigeração foi modelada a partir da revolução de três superfícies
formadas da projeção do perfil interno nas espessuras E1, E2 e E3, representa-
dos na Figura A.4.
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Figura A.4 - Cotas da jaqueta de refrigeração.

Fonte: Produção do autor.

Um corte na região da garganta permite representar as cotas da jaqueta de re-
frigeração e dos ângulos de revolução θ e θa.

Figura A.5 - Representação do corte A-A da garganta da câmara de combustão.

Fonte: Produção do autor.
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É possível observar que o valor de Ea é definido na garganta da câmara de
combustão, em outras posições ao longo do eixo x a espessura da aleta vai
variar para mais (espessura não constante).

Os ângulos de revolução podem ser calculadas com as seguintes equações:

θ = π

na
[rad] (A.12)

θa = arcsin

 Ea
D3

2 + E1

 (A.13)

A nomenclatura das regiões da câmara de combustão adotada neste trabalho
está definida na seguinte figura.

Figura A.6 - Regiões da câmara de combustão.

A - região cilíndrica; B - região esférica; C - regiões toroidais convergente e divergente;
D - região cônica; E - região parabólica.

Fonte: Produção do autor.
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Algumas observações:

• o perfil interno adotado neste trabalho não é necessariamente idêntico
a de um motor com essas características, somente um desenho aproxi-
mado que permitiu realizar este estudo;

• o início da região parabólica foi aproximada por uma região cônica, o
que facilitou a modelagem no software escolhido, em aplicações reais
nem sempre é construído desta maneira;

• a construção das aletas poderia ser feita de forma paralela ao longo de
toda a câmara, porém não foi adotada essa construção devido a dificul-
dade para gerar a malha; essa forma está relacionada ao processo de
fabricação adotado e varia para cada motor.
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APÊNDICE B - PARÂMETROS DE PROJETO E MODELO DE COMBUSTÃO
DO MFPL CONSIDERADO

B.1 Parâmetros de Projeto

a) Empuxo no vácuo: 75 kN ;

b) Pressão da câmara de combustão: pc = 6 MPa;

c) Vazão mássica de combustível na jaqueta de refrigeração: ṁf =
8, 5 kg/s;

d) Pressão de injeção do combustível: 8 MPa;

e) Propelentes: etanol (C2H5OH) e oxigênio (O2);

f) Razão de equivalência na linha da parede: φ = 3;

g) Temperatura do núcleo da câmara de combustão: Tc = 3507, 2 K (tem-
peratura de chama adiabática);

h) Temperatura inicial da parede interna do lado dos gases quentes: T3 =
850 K.

B.2 Modelo de combustão

O equilíbrio químico para a combustão do etanol (C2H5OH) e oxigênio (O2) foi
obtido através do software Chemical Equilibrium with Applications (CEA NASA).
Os seguintes valores foram obtidos para a mistura dos gases provenientes da
combustão:

a) As frações mássicas para os produtos da combustão (CO,
CO2, H, H2, H2O, OH, O2) são respectivamente: x =
[ 0, 35160, 0, 04840, 0, 0, 44840, 0, 15160, 0, 0 ];

b) Relação entre calores específicos: γ = 1, 25;

c) Viscosidade dinâmica: µ = 0, 53150 · 10−4 Pa.s;

d) Número de Prandtl: Pr = 0, 5295;

e) Temperatura da mistura gasosa na linha da parede: T2 = 1468, 47 K;

f) Constante universal dos gases perfeitos: R = 8, 3145 J/mol.K.
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A fração molar dos produtos da combustão em função das razões de mistura
está representado no gráfico da Figura B.1.

Figura B.1 - Fração molar dos produtos da combustão em função da razão de mistura.

Fonte: Adaptado de CEA NASA.

A temperatura de chama em função das razões de mistura, para pressão da
câmara de combustão igual a 6MPa, está representado no gráfico da Figura B.2.

Figura B.2 - Temperatura de chama em função da razão de mistura.

Fonte: Adaptado de CEA NASA.
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B.2.1 Propriedade do combustível

As propriedades para o combustível etanol foram obtidas a partir de Kadlec et al.
(2010).

a) Massa molar: M = 46, 07 kg/mol;

b) Densidade: ρf = 783, 36 kg/m3;

c) Condutividade térmica: λf = 0, 16742 W/m.K;

d) Calor específico molar a pressão constante: cf = 2452, 38 J/mol.K;

e) Viscosidade: µf = 1, 05064542591 mPa.s;

f) Ponto de ebulição: Tbf = 351, 35 K a 1 atm;

g) Número de Prandtl: Prf = 15, 39;

Na Figura B.3 está representada a curva da pressão de vapor em função da
temperatura para o etanol.

Figura B.3 - Pressão de vapor em função da temperatura.

Fonte: Adaptado de Kadlec et al. (2010).
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APÊNDICE C - PROPRIEDADES DOS MATERIAIS

C.1 Propriedades para o aço inox

As propriedades para o aço inox foram obtidas a partir de Soares et al. (2017).

a) Densidade: ρA = 7900 kg/m3;

b) Condutividade térmica: λA = 20 W/m.K;

c) Temperatura de fusão: TbA = 1943 K;

d) Coeficiente de expansão térmica: α′′ = 15.10−6 1/K.

Na Figura C.1 está representado o diagrama tensão deformação para várias tem-
peraturas do material aço inox.

Figura C.1 - Diagrama tensão deformação.

Fonte: Adaptado de Soares et al. (2017).
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C.2 Propriedades para cobre-cromo-zircônio

As propriedades para o cobre-cromo-zircônio foram obtidas a partir de Zhang et
al. (2015).

a) Densidade: ρc = 8930 kg/m3;

b) Condutividade térmica: λc = 390 W/m.K;

c) Temperatura de fusão: Tbc = 1358 K;

d) Coeficiente de expansão térmica: α′ = 17.10−6 1/K.

Na Figura C.2 está representado o diagrama tensão deformação para várias tem-
peraturas do material cobre-cromo-zircônio.

Figura C.2 - Diagrama tensão deformação.

Fonte: Adaptado de Zhang et al. (2015).
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APÊNDICE D - LISTA GERAL DE CASOS E RESULTADOS PARAS AS VARIÁ-
VEIS DE SAÍDA

Tabela D.1 - Lista geral de casos.

Caso E1 E2 E3 na T3g pdrop m Tfs fs

1 2, 0 3, 0 2, 0 70 904, 56 150, 31 74, 56 386, 32 1, 14
2 2, 0 3, 0 2, 0 80 831, 20 176, 08 76, 35 387, 86 1, 16
3 2, 0 3, 0 2, 0 90 772, 60 207, 94 78, 14 389, 08 −
4 2, 0 3, 0 2, 0 100 717, 28 239, 65 79, 93 390, 18 −
5 2, 0 3, 0 2, 0 110 668, 61 305, 81 81, 73 391, 10 −
6 2, 0 3, 0 2, 0 120 626, 56 378, 70 83, 52 391, 84 −
7 2, 0 3, 0 2, 0 130 591, 15 465, 61 85, 31 392, 41 −
8 2, 0 3, 0 2, 0 140 562, 38 567, 31 87, 10 392, 80 −
9 2, 0 3, 0 2, 5 70 903, 13 150, 31 81, 94 386, 35 −
10 2, 0 3, 0 2, 5 80 834, 55 176, 08 83, 73 387, 80 −
11 2, 0 3, 0 2, 5 90 774, 60 207, 94 85, 53 389, 04 1, 36
12 2, 0 3, 0 2, 5 100 717, 28 239, 65 87, 32 390, 18 −
13 2, 0 3, 0 2, 5 110 668, 61 305, 81 89, 11 391, 10 −
14 2, 0 3, 0 2, 5 120 626, 56 378, 70 90, 90 391, 84 −
15 2, 0 3, 0 2, 5 130 591, 15 465, 61 92, 69 392, 41 −
16 2, 0 3, 0 2, 5 140 562, 28 567, 31 94, 49 392, 80 1, 46
17 2, 0 4, 0 2, 0 70 954, 39 70, 51 78, 91 382, 94 1, 13
18 2, 0 4, 0 2, 0 80 894, 67 78, 12 81, 31 384, 93 −
19 2, 0 4, 0 2, 0 90 840, 27 93, 99 83, 70 386, 63 −
20 2, 0 4, 0 2, 0 100 791, 17 118, 48 86, 10 388, 06 1, 22
21 2, 0 4, 0 2, 0 110 747, 38 150, 37 88, 49 389, 21 −
22 2, 0 4, 0 2, 0 120 708, 89 191, 48 90, 89 390, 08 −
23 2, 0 4, 0 2, 0 130 675, 72 240, 60 93, 28 390, 67 −
24 2, 0 4, 0 2, 0 140 647, 85 298, 07 95, 68 390, 98 −
25 2, 0 4, 0 2, 5 70 954, 39 70, 51 86, 33 382, 94 −
26 2, 0 4, 0 2, 5 80 894, 67 78, 12 88, 72 384, 93 −
27 2, 0 4, 0 2, 5 90 840, 27 93, 99 91, 12 386, 63 −
28 2, 0 4, 0 2, 5 100 791, 17 118, 48 93, 51 388, 06 −
29 2, 0 4, 0 2, 5 110 747, 38 150, 37 95, 91 389, 21 1, 36
30 2, 0 4, 0 2, 5 120 708, 89 191, 48 98, 30 390, 08 −

(Continua)
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Tabela D.1 - Continuação

Caso E1 E2 E3 na T3g pdrop m Tfs fs

31 2, 0 4, 0 2, 5 130 675, 72 240, 60 100, 70 390, 67 −
32 2, 0 4, 0 2, 5 140 647, 85 298, 07 103, 09 390, 98 1, 43
33 2, 0 5, 0 2, 0 70 998, 02 39, 95 83, 28 380, 38 1, 14
34 2, 0 5, 0 2, 0 80 937, 25 44, 14 86, 28 381, 95 −
35 2, 0 5, 0 2, 0 90 881, 11 53, 43 89, 28 383, 36 −
36 2, 0 5, 0 2, 0 100 829, 62 70, 64 92, 28 384, 59 −
37 2, 0 5, 0 2, 0 110 782, 77 89, 05 95, 28 385, 66 −
38 2, 0 5, 0 2, 0 120 740, 55 114, 08 98, 29 386, 56 1, 19
39 2, 0 5, 0 2, 0 130 703, 38 145, 22 101, 29 387, 30 1, 21
40 2, 0 5, 0 2, 0 140 670, 05 187, 03 104, 29 387, 85 −
41 2, 0 5, 0 2, 5 70 998, 02 39, 95 90, 73 380, 38 −
42 2, 0 5, 0 2, 5 80 937, 25 44, 14 93, 73 381, 95 −
43 2, 0 5, 0 2, 5 90 881, 11 53, 43 96, 73 383, 36 −
44 2, 0 5, 0 2, 5 100 829, 62 70, 64 99, 73 384, 59 −
45 2, 0 5, 0 2, 5 110 782, 77 89, 05 102, 73 385, 66 −
46 2, 0 5, 0 2, 5 120 740, 55 114, 08 105, 74 386, 56 −
47 2, 0 5, 0 2, 5 130 702, 98 145, 08 108, 74 387, 29 −
48 2, 0 5, 0 2, 5 140 670, 05 187, 03 111, 74 387, 85 1, 42
49 2, 5 3, 0 2, 0 70 916, 65 150, 31 82, 72 386, 10 1, 24
50 2, 5 3, 0 2, 0 80 853, 87 176, 08 84, 50 387, 41 −
51 2, 5 3, 0 2, 0 90 796, 12 207, 94 86, 27 388, 58 −
52 2, 5 3, 0 2, 0 100 743, 41 239, 65 88, 05 389, 63 1, 32
53 2, 5 3, 0 2, 0 110 695, 72 305, 81 89, 83 390, 55 −
54 2, 5 3, 0 2, 0 120 653, 07 378, 70 91, 60 391, 34 −
55 2, 5 3, 0 2, 0 130 615, 45 465, 61 93, 38 392, 00 −
56 2, 5 3, 0 2, 0 140 582, 86 567, 31 95, 15 392, 53 −
57 2, 5 3, 0 2, 5 70 916, 65 150, 31 90, 12 386, 10 −
58 2, 5 3, 0 2, 5 80 853, 87 176, 08 91, 90 387, 41 −
59 2, 5 3, 0 2, 5 90 796, 12 207, 94 93, 67 388, 58 −
60 2, 5 3, 0 2, 5 100 743, 40 239, 65 95, 45 389, 63 −
61 2, 5 3, 0 2, 5 110 695, 72 305, 81 97, 23 390, 55 −
62 2, 5 3, 0 2, 5 120 653, 07 378, 70 99, 00 391, 34 −
63 2, 5 3, 0 2, 5 130 615, 45 465, 61 100, 78 392, 00 −

(Continua)
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Tabela D.1 - Continuação

Caso E1 E2 E3 na T3g pdrop m Tfs fs

64 2, 5 3, 0 2, 5 140 582, 87 567, 31 102, 55 392, 53 1, 61
65 2, 5 4, 0 2, 0 70 966, 84 70, 51 87, 04 382, 69 1, 23
66 2, 5 4, 0 2, 0 80 905, 14 78, 12 89, 41 384, 89 −
67 2, 5 4, 0 2, 0 90 849, 42 93, 99 91, 78 386, 75 −
68 2, 5 4, 0 2, 0 100 799, 67 118, 48 94, 16 388, 24 1, 28
69 2, 5 4, 0 2, 0 110 755, 89 150, 37 96, 53 389, 38 −
70 2, 5 4, 0 2, 0 120 718, 08 191, 48 98, 90 390, 17 −
71 2, 5 4, 0 2, 0 130 686, 25 240, 60 101, 28 390, 60 −
72 2, 5 4, 0 2, 0 140 660, 39 298, 07 103, 65 390, 67 −
73 2, 5 4, 0 2, 5 70 966, 84 70, 51 94, 47 382, 69 −
74 2, 5 4, 0 2, 5 80 905, 14 78, 12 96, 84 384, 89 −
75 2, 5 4, 0 2, 5 90 849, 42 93, 99 99, 22 386, 75 −
76 2, 5 4, 0 2, 5 100 799, 67 118, 48 101, 59 388, 24 −
77 2, 5 4, 0 2, 5 110 755, 89 150, 37 103, 96 389, 38 −
78 2, 5 4, 0 2, 5 120 718, 08 191, 48 106, 34 390, 17 −
79 2, 5 4, 0 2, 5 130 686, 25 240, 60 108, 71 390, 60 −
80 2, 5 4, 0 2, 5 140 660, 39 298, 07 111, 08 390, 67 1, 57
81 2, 5 5, 0 2, 0 70 1010, 97 39, 95 91, 37 380, 10 1, 25
82 2, 5 5, 0 2, 0 80 949, 18 44, 14 94, 34 382, 02 −
83 2, 5 5, 0 2, 0 90 892, 38 53, 43 97, 32 383, 65 −
84 2, 5 5, 0 2, 0 100 840, 56 70, 64 100, 29 385, 00 1, 26
85 2, 5 5, 0 2, 0 110 793, 73 89, 05 103, 26 386, 06 −
86 2, 5 5, 0 2, 0 120 751, 88 114, 08 106, 24 386, 84 −
87 2, 5 5, 0 2, 0 130 715, 02 145, 08 109, 21 387, 33 −
88 2, 5 5, 0 2, 0 140 683, 14 187, 03 112, 19 387, 54 −
89 2, 5 5, 0 2, 5 70 1010, 97 39, 95 98, 84 380, 10 −
90 2, 5 5, 0 2, 5 80 949, 18 44, 14 101, 81 382, 02 −
91 2, 5 5, 0 2, 5 90 892, 38 53, 43 104, 78 383, 65 −
92 2, 5 5, 0 2, 5 100 840, 56 70, 64 107, 76 385, 00 −
93 2, 5 5, 0 2, 5 110 793, 73 89, 05 110, 73 386, 06 −
94 2, 5 5, 0 2, 5 120 751, 88 114, 08 113, 70 386, 84 −
95 2, 5 5, 0 2, 5 130 715, 02 145, 08 116, 68 387, 33 −
96 2, 5 5, 0 2, 5 140 683, 14 187, 03 119, 65 387, 54 1, 56
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Tabela D.1 - Continuação

Caso E1 E2 E3 na T3g pdrop m Tfs fs

97 3, 0 3, 0 2, 0 70 928, 96 150, 31 90, 91 385, 88 1, 34
98 3, 0 3, 0 2, 0 80 865, 68 176, 08 92, 67 387, 20 −
99 3, 0 3, 0 2, 0 90 808, 10 207, 94 94, 43 388, 38 −
100 3, 0 3, 0 2, 0 100 756, 22 239, 65 96, 19 389, 42 1, 44
101 3, 0 3, 0 2, 0 110 710, 05 305, 81 97, 95 390, 33 −
102 3, 0 3, 0 2, 0 120 669, 59 378, 70 99, 71 391, 10 −
103 3, 0 3, 0 2, 0 130 634, 84 465, 61 101, 47 391, 73 −
104 3, 0 3, 0 2, 0 140 605, 79 567, 31 103, 23 392, 23 −
105 3, 0 3, 0 2, 5 70 928, 96 150, 31 98, 32 385, 88 −
106 3, 0 3, 0 2, 5 80 865, 68 176, 08 100, 08 387, 20 −
107 3, 0 3, 0 2, 5 90 808, 10 207, 94 101, 84 388, 38 −
108 3, 0 3, 0 2, 5 100 756, 22 239, 65 103, 60 389, 42 −
109 3, 0 3, 0 2, 5 110 710, 05 305, 81 105, 36 390, 33 −
110 3, 0 3, 0 2, 5 120 669, 59 378, 70 107, 12 391, 10 −
111 3, 0 3, 0 2, 5 130 634, 84 465, 61 108, 88 391, 73 −
112 3, 0 3, 0 2, 5 140 605, 79 567, 31 110, 65 392, 23 1, 77
113 3, 0 4, 0 2, 0 70 979, 58 70, 51 95, 18 382, 41 1, 34
114 3, 0 4, 0 2, 0 80 917, 98 78, 12 97, 54 384, 64 −
115 3, 0 4, 0 2, 0 90 862, 30 93, 99 99, 89 386, 51 −
116 3, 0 4, 0 2, 0 100 812, 53 118, 48 102, 24 388, 01 1, 38
117 3, 0 4, 0 2, 0 110 768, 67 150, 37 104, 59 389, 14 −
118 3, 0 4, 0 2, 0 120 730, 73 191, 48 106, 95 389, 91 −
119 3, 0 4, 0 2, 0 130 698, 70 240, 60 109, 30 390, 31 −
120 3, 0 4, 0 2, 0 140 672, 59 298, 07 111, 65 390, 34 −
121 3, 0 4, 0 2, 5 70 979, 58 70, 51 102, 63 382, 41 −
122 3, 0 4, 0 2, 5 80 917, 98 78, 12 104, 99 384, 64 −
123 3, 0 4, 0 2, 5 90 862, 30 93, 99 107, 34 386, 51 −
124 3, 0 4, 0 2, 5 100 812, 53 118, 48 109, 69 388, 01 −
125 3, 0 4, 0 2, 5 110 768, 67 150, 37 112, 04 389, 14 −
126 3, 0 4, 0 2, 5 120 730, 73 191, 48 114, 40 389, 91 −
127 3, 0 4, 0 2, 5 130 698, 70 240, 60 116, 75 390, 31 −
128 3, 0 4, 0 2, 5 140 672, 59 298, 07 119, 10 390, 34 1, 71
129 3, 0 5, 0 2, 0 70 1024, 20 39, 95 99, 48 379, 82 1, 35
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Tabela D.1 - Continuação

Caso E1 E2 E3 na T3g pdrop m Tfs fs

130 3, 0 5, 0 2, 0 80 962, 34 44, 14 102, 43 381, 78 −
131 3, 0 5, 0 2, 0 90 905, 45 53, 43 105, 38 383, 43 −
132 3, 0 5, 0 2, 0 100 853, 53 70, 64 108, 32 384, 79 −
133 3, 0 5, 0 2, 0 110 806, 58 89, 05 111, 27 385, 85 −
134 3, 0 5, 0 2, 0 120 764, 60 114, 08 114, 22 386, 60 −
135 3, 0 5, 0 2, 0 130 727, 59 145, 08 117, 16 387, 06 −
136 3, 0 5, 0 2, 0 140 695, 55 187, 03 120, 11 387, 22 −
137 3, 0 5, 0 2, 5 70 1024, 20 39, 95 106, 96 379, 82 −
138 3, 0 5, 0 2, 5 80 962, 34 44, 14 109, 91 381, 78 −
139 3, 0 5, 0 2, 5 90 905, 45 53, 43 112, 86 383, 43 −
140 3, 0 5, 0 2, 5 100 853, 53 70, 64 115, 81 384, 79 1, 54
141 3, 0 5, 0 2, 5 110 806, 58 89, 05 118, 75 385, 85 −
142 3, 0 5, 0 2, 5 120 764, 60 114, 08 121, 70 386, 60 −
143 3, 0 5, 0 2, 5 130 727, 59 145, 08 124, 65 387, 06 −
144 3, 0 5, 0 2, 5 140 695, 55 187, 03 127, 59 387, 22 1, 69

Fonte: Produção do autor.
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