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Resumo. Este artigo aborda um método de modelagem por dindmica dos flu-
idos computacional (CFD) de uma jaqueta de refrigeracdo tipica de motor
foguete a propelente liquido. A construcdo da malha e sua discretizacdo sdo os
principais fatores que podem ocasionar solucées numéricas instdveis, o obje-
tivo foi analisar qual o melhor procedimento para realizar esta modelagem. Foi
possivel obter os resultados das temperaturas das paredes e perda de pressdo
do combustivel, numa geometria simplificada, através de simulagdo por trans-
feréncia de calor conjugada e comparar as solugcoes para dois modelos de tur-
buléncia. A partir desses dados serd possivel aplicar a metodologia em geome-
trias mais complexas. A segunda parte relaciona uma estratégia de otimizacdo
baseada em métodos evolutivos que pode ser utilizada neste tipo de sistema
onde a fungdo é multiobjetivo, alto tempo computacional e do tipo "black box™.

Palavras-chave: Motor foguete a propelente liquido (MFPL); Métodos de refrigeracao
em MFPL; Jaqueta de refrigeragdo; Dinamica dos fluidos computacional (CFD);
Otimizacao evolutiva.

Simbologia

p densidade de um fluido

t tempo

x; posi¢ao na direcao ¢

u; velocidade na direcao ¢

o0;; tensor de forgas de superficie
p  pressao

q; fluxo de calor na diregdo ¢

7;; (ensor viscoso

i viscosidade dinamica

A segundo coeficiente da viscosidade
k condutividade térmica

T temperatura

¢ calor especifico

h  entalpia

Pr numero de Prandtl



% 8° Workshop em
Engenharia e
Tecnologia Espaciais Sao José€ dos Campos/SP - 09 e 10 de agosto de 2017

Introducao

Em motores foguete a propelente liquido (MFPL) o método de refrigeragdo mais em-
pregado € o denominado de refrigeracdo regenerativa. Ela € realizada através do escoa-
mento de propelente (normalmente o combustivel), entre as paredes interna e externa da
camara de combustio, ambas as paredes sdo conectadas por aletas formando a jaqueta de
refrigeracdo [Sutton and Biblartz 2001]. Este escoamento e as dimensdes da jaqueta, de-
vem ser bem determinados para minimizar as temperaturas das paredes e evitar o colapso
do motor (ver Figura 1).

Injegdo de Combustivel =»

Injecdo de
Oxidante

Coletor

Detalhe da Jaqueta de Refrigeragdo

Figura 1. Jaqueta de refrigeragao.

O estudo numérico deste sistema pode ser realizado atrdves da andlise de trans-
feréncia de calor conjugada, ¢ um método onde ha o acoplamento de dois ou mais
dominios sujeitos a um fluxo de calor. Pode ser utilizado, por exemplo, quando um fluido
refrigera uma superficie solida por convecgao.

Apesar da temperatura ser o principal fator, uma série de outras varidveis sdo im-
portantes no projeto da jaqueta de refrigeracdo. Um projeto bem elaborado deve também,
minimizar as perdas de carga do combustivel, as espessuras das paredes e consequente-
mente a massa do motor, limitar o aquecimento do combustivel evitando sua degradacao
e vaporiza¢do e ter uma forma construtiva possivel de ser fabricada. A otimizagao
do sistema € de fundamental importancia para o funcionamento adequado dos MFPL
[NAS 1972].

O principal objetivo deste estudo € desenvolver um método de andlise de malha e
solu¢do numérica através de um modelo simplificado de transferéncia de calor conjugada,
as informacdes obtidas serdo empregadas na modelagem de malhas mais complexas de
uma jaqueta de refrigeracdo completa.

Modelagem numérica por dinamica dos fluidos computacional

A modelagem numérica foi realizada utilizando o software OpenFoam. A geometria sim-
plificada foi definida conforme a Fig. 2. Observe que esta geometria representa com
fidelidade a regido cilindrica da camara de combustao.

Os materiais considerados foram o cobre OFHC para a parede interna e aleta, aco
inox na parede externa e o combustivel RP-1.
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Figura 2. Simplificacao da geometria.

O seguinte equacionamento foi resolvido para obter a solu¢io para os campos de
temperatura e pressao. Foi levado em consideracdo as seguintes hipdteses simplificadoras:

e Estado estacionario;

e Fluido incompressivel;

e Sem forcas de corpo;

e Calores especificos constantes;

e Condutividades térmicas constantes;
e Viscosidade constante;

e Sem troca de calor por radiagao;

A equacdo da energia nas regides solidas assume a seguinte forma:

g:zqci =0 (1)
As equacdes de conservacao na regido liquida assumem as seguintes formas:
Continuidade
aii (pus) =0 2)
Momentum

an 8p 87’17

= — 3
pukf)xk Oz, * ox; ©)
Energia em termos da entalpia
oh 8uj 8u1 aTij an 8qj
bl A 2 R Ry i’ R 4
puk@xk + p“j“’“axk p@xi U ox; * Tjﬁxi Ox; “)

Pressao

o (op\__ 9010
o, <8xl> = —Paxi lng (UZU])] )



% 8°\Workshop em
Engenharia e
Tecnologia Espaciais Sao José dos Campos/SP - 09 e 10 de agosto de 2017

As seguintes relagdoes constitutivas sao utilizadas para o fechamento da mode-
lagem:

Tensor de forcas de superficie
0ij = —pdij + Tij (6)

Tensor viscoso

oU, 0U;
ij = —Doij : L | = puiw; 7
Oij pj—'—'u((‘?xj—'_@xi) PUU; @)
Fluxo de calor 90

Os termos pu;u; da Eq. 7 e Gu; da Eq. 8 sdo as quantidades modeladas pelos
modelos de turbuléncia. Neste trabalho foram adotados os modelos &k — s e k — w.

O solver utilizado no OpenFoam é denominado de chtMultiRegionSimpleFoam,
o método numérico utilizado por ele € do tipo SIMPLE.

A malha foi construida utilizando o software Salome, na Fig. 3 pode-se observar
a discretizacdo adotada.

Parede externa-

Parede in’rema—l
CombusﬁveII

Aleta-

Eixo Y (mm)

Figura 3. Discretizacdao da geometria simplificada e seus dominios conjugados.

Para as condi¢des de contorno foi imposto um fluxo de calor na parede interna
de 10 MW/m?, temperatura inicial de todos os dominios de 300 K, escoamento de
combustivel de 5 m/s indo de z = 195 mm para x = 0 com temperatura de entrada de
300 K, face externa da parede externa adiabdtica, além das condi¢des de simetria. Sao
valores tipicos para uma camara de combustdo apresentada em [Ferreira 2014] na regido
cilindrica.
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Resultados

Foram rodados dois casos para os modelos de turbuléncia £ — ¢ e k — w, utilizando sete
CPUs Intel Core 17 32 GB RAM. Apresentou convergéncia apos dez mil interacdes com
os tempos de processamento de aproximadamente 48 min parao k — € e 46 min para o
k — w. O decaimaneto dos residuais sdo mostrados na Fig. 4.
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Figura 4. Residuais para os modelos de turbuléncia k — s e k — w.

Os campos de temperatura sdo comparados na Tabela 1 para ambos modelos de
turbulénica. Pode-se observar as maiores tempeaturas para o modelo £ — w.

Tabela 1. Cortes transversais dos campos de temperatura nas posicoes
préximas a entrada, centro e saida.

Modelo de

N x = 180 mm X =95 mm x =10 mm
turbuléncia

3.0e+02 350 400 450 500 550 6.0e+02
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Foram plotados os perfis de velocidade no centro da geometria na direcao dos
eixos X e Y, estdo representados na Fig. 5.
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Figura 5. Residuais.

Os perfis de temperaturas para cada regido, ao longo do eixo X foram plotados e
estao representados na Fig. 6.
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Figura 6. Perfis de temperaturas para cada regiao.

Com relacao a pressao foi observado um decaimento de 20 kPa para ambos mod-
elos de turbuléncia. O solver apresentou instabilidade para malhas muito refinadas na
regido da camada limite, devido os elementos estarem muito alongados, por isso foi
adotada a lei de parede com Pr = 0,7. Também apresentou instabilidade na mode-
lagem considerando as condutividades térmicas, viscosidade dindmica e calor especifico
do combustivel variando em fun¢do da temperatura, isto ndo deve alterar muito o resul-
tado devido a variacdo ser muito baixa.
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Estratégias de otimizacao

A complexidade de uma jaqueta de refrigeracao é muito grande, existe uma grande quan-
tidade de varidveis que controlam os parametros de temperatura e pressiao. O melhor
caminho para se encontar uma solucdo ideal € através de métodos de otimizagao multi-

objetivo, minimizando as temperaturas, perda de carga e massa, tornando o motor mais
eficiente e confiavel.

Um ciclo de otimizacio pode ser empregado, utilizando ferramentas de
parametriza¢do de malha e CFD, acoplados ao método de otimizag¢ao, resolvendo o prob-
lema de maneira automatizada (ver Figura 7).

Geometria
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Figura 7. Ciclo de otimizacao.

A utilizacdo de métodos evolutivos do tipo algoritmos genéticos buscam um
minimo global e apresentam bons resultados, porém sdo métodos que requerem uma
grande quantidade de avalia¢des da funcdo objetivo, da ordem de milhares. Para um prob-
lema simples como o exposto acima, onde a avaliagdao da funcao objetivo (construcao da
malha e CFD) € da ordem de 50 min, a aplicacdo do método evolutivo direto fica inviavel.

A estratégia € utilizar metamodelos, sdo modelos aproximados da fun¢do objetivo
onde a aplicagdo do algoritmo genético é realizada de maneira rdpida, possibilitando a
otimizacao. O grande desafio € produzir metamodelos o mais préximo possivel da fungcao
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objetivo para obter bons resultados. Basicamente as técnicas para constru¢do de meta-
modelos sdao polinomiais, modelos de Kriging e redes neurais [Jin 2003].

A partir dos metamodelos, sdo empregados os métodos de otimiza¢do multiobje-
tivos e posteriormente € definida a fronteira de pareto, onde sdo selecionadas as varidveis
que retornam os melhores valores.

Conclusao

Com relagdo a modelagem CFD da geometria simplificada, os resultados obtidos foram
bastante positivos na andlise da robustez do c6digo do OpenFoam, além de facilitar as
andlises de estabilidade de malha, tempo de processamento e modelos de turbuléncia, que
serdo necessdrias na criacdo de uma modelagem mais complexa.

A possibilidade de realizar a otimizacdo com os métodos evolutivos € bastante
positiva e atualmente estamos trabalhando neste sentido, desenvolvendo uma modelagem
CFD parametrizada e trabalhando com os métodos multiobjetivos implementados no pa-
cote SANDIA DAKOTA, com o objetivo de otimizar uma jaqueta de refrigeracao.
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