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Resumo. Este trabalho apresenta a simula¢do numérica da camara de combustdo e bocal do
motor RS-25 no software Ansys Fluent, com o objetivo de modelar o comportamento do
escoamento reativo compressivel resultante da combustdo do hidrogénio e verificar a forca de
empuxo gerada pelo motor. A partir da aplicacdo do modelo de turbuléncia k-w e adaptacdo
do modelo WSGG para determinacéo dos coeficientes de absorcao, foi conduzida uma analise
da distribuicao do numero de Mach, pressao e temperatura ao longo da camara de empuxo do
motor. Por meio desta, determinou-se a localizacao das ondas de choque, bem como as regides
de maiores temperaturas e velocidades. Ao longo do trabalho foram realizadas simplificacGes
para facilitar a convergéncia da simula¢do numeérica. O impacto dessas simplificacGes foi
avaliado por meio da comparacdo dos dados obtidos com relatérios técnicos e testes
experimentais. A partir desta validacao, verificou-se que os principais resultados da simulagéo
para o escoamento na camara de combustao e bocal foram satisfatorios.

Palavras-chave: Simulacdo numérica, combustéo, escoamento reativo, modelo de turbuléncia
k-w, modelo WSGG.

Numerical Analysis of Propulsion on the RS-25 Rocket Engine

Abstract. This paper presents the numerical simulation of the combustion chamber and nozzle
of the RS-25 engine in Ansys Fluent software, in order to model the behavior of the
compressible reactive flow resulting from hydrogen combustion and to verify the thrust force
generated by the engine. By using the k-w turbulence model and adapting the WSGG model
to obtain the absorption coefficients, an analysis of the Mach number, pressure and
temperature distribution along the thrust chamber of the engine was conducted. Through this,
the location of the shock waves was determined, as well as the regions of higher temperatures
and velocities. Throughout this study, simplifications were made to facilitate the convergence
of numerical simulation. The impact of these simplifications was assessed by comparing the
obtained data with technical reports and experimental tests. From this validation, it was
verified that the main results of the simulation for the flow in the combustion chamber and
nozzle were satisfactory.

Keywords: Numerical simulation, combustion, reactive flow, k-w turbulence model, WSGG
model.
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1. INTRODUCAO

Desde a metade do século XX tem sido projetados sistemas de propulsdo para aplicacdo
aeroespacial, como os foguetes V-2, que foi lancado pela 12 vez em 1944, e o R-7, utilizado
para colocar o 1° satélite artificial em oOrbita ao redor da Terra no ano de 1957 (Sputnik-1). Ao
longo da década de 1970, a Rocketdyne desenvolveu o motor de combustivel liquido RS-25
para aplicacdo no Onibus Espacial, que foi operado de 1981 a 2011. Com o consideravel
sucesso do RS-25 durante este periodo, sua versao aprimorada sera utilizada no Space Launch
System (SLS) e, consequentemente, nas proximas missdes lunares planejadas da NASA a partir
de novembro de 2021.

No desenvolvimento de um veiculo espacial, ha uma grande preocupac¢do com a otimizacao
de sistemas e componentes, visto que até mesmo pequenas mudancas influenciam
significativamente na quantidade de combustivel necessaria para conseguir superar a gravidade.
Como consequéncia disso, é essencial que um motor de foguete seja aprimorado e validado,
com o objetivo de garantir maxima eficiéncia de acordo com seus requisitos pré-determinados
e uma aplicagdo segura. O uso de ferramentas computacionais, ao longo dos anos, foi
adquirindo uma importancia cada vez maior no desenvolvimento destes sistemas complexos.
Isto ocorre pois, com elas, a obtencdo de resultados se torna mais eficiente, de forma que se
consegue otimizar motores de foguete mais rapidamente e reduzir custos devido a diminuicéo
do numero de testes com prototipos.

A camara de combustdo e o bocal de um motor de foguete sdo alguns dos componentes que
mais se beneficiam da utilizagdo do calculo numérico, visto que possuem fenémenos complexos
e certos parametros dificeis de serem estimados de forma analitica, como a temperatura na
parede e 0 nimero de Mach. Tendo em vista a dificuldade de prever o comportamento do
escoamento nesses componentes e a relevancia do motor RS-25 como sistema de propulséo,
sera investigada a influéncia da reacdo do hidrogénio com oxigénio ao longo da sua cdmara de
combustdo e bocal. Como o problema em questdo trata de fendbmenos dificeis de serem
modelados, o presente trabalho se trata de um estudo preliminar.

1.1 Revisdo Bibliogréafica

Rao (1958) desenvolveu um método para projetar bocais de exaustdo que fornecem o
méaximo empuxo. Este utiliza como dados principais o comprimento do bocal, pressdo no
ambiente e condi¢Bes do escoamento proximo a garganta para determinar a geometria otimizada
do bocal, que é construida por meio do método das caracteristicas. Tendo em vista sua facilidade
de uso e eficiéncia, 0 método de Rao foi utilizado no projeto do motor RS-25 e continua sendo
aplicado até hoje para determinagdo de geometrias para bocais de foguete que fornecem o
mMAaximo empuxo possivel.

Ao longo do desenvolvimento do motor RS-25, foram realizados diversos estudos para
validacdo do mesmo. Desta forma, foi conduzida pela NASA (1984), por meio do software
PHOENICS, uma simulacdo numérica em duas dimensfes da camara de combustdo e bocal
deste motor para uso no Onibus Espacial. Neste estudo, as equacdes de Navier-Stokes foram
resolvidas para todo o bocal com base no modelo de turbuléncia k-e. A partir desta simulacéo
numérica, verificou-se a presenca de todos fendmenos esperados para um escoamento
supersdnico, além de terem sido calculados parametros como empuxo e impulso especifico
proximos dos resultados reais.

Posteriormente, foi realizado pela NASA (1995) um teste em tinel de vento de um modelo
do bocal do motor RS-25, com o objetivo de entender melhor os seus regimes transientes de
inicializag&o e desligamento. Para isto, foram instalados no modelo instrumentos para medicéo
de pressao estatica junto com transdutores de pressao flutuante, e testadas 3 pressdes de saida



diferentes: 3,45 — 13,79 kPa, 48,26 kPa e 96,52 kPa. Com esse teste, foi possivel verificar a
posicdo e comportamento das ondas de choque no interior do bocal para as diferentes pressoes
de saida.

Além de relatorios técnicos e estudos de empresas envolvidas no desenvolvimento do motor
de foguete, foram realizados trabalhos académicos a respeito do escoamento dos gases na sua
camara de combustdo e bocal. Na pesquisa de Naraghi et al. (2005), 0 modelo TDK-RTE foi
adaptado para analisar o efeito da radiacao térmica na parede da camara de combustdo do motor
RS-25. A partir deste trabalho, verificou-se que a radiacdo térmica gerada pelo vapor de agua
possui um efeito significativo na temperatura da parede, apesar do fluxo térmico radiativo nesta
alcancar no maximo 10% do fluxo térmico total. Alguns anos depois, Al Kady e Owis (2013)
investigaram a implementacdo de um modelo de equilibrio quimico e diferencas finitas para a
simulacdo numérica da combustdo dos gases no bocal do motor RS-25. No estudo conduzido
pelos autores, foram obtidos resultados semelhantes a outros artigos para dois tipos de
escoamento: Um considerando uma mistura ndo-reativa e o outro levando em conta o equilibrio
quimico entre as espécies.

1.2 Objetivos

Este trabalho visa a realizar o estudo numérico da propulsdo na cdmara de empuxo do motor
de foguete RS-25, que inclui a cAmara de combustao e bocal. Desta forma, a analise tem como
objetivo principal modelar o comportamento do escoamento reativo supersonico proveniente
dos gases de combustdo e calcular o empuxo gerado pelo motor de foguete. Estas caracteristicas
sdo de grande importancia para a validacdo e otimizacdo do motor, além de auxiliar na
determinacdo dos requisitos para os outros sistemas do veiculo espacial.

2. FUNDAMENTACAO

2.1 NUmero de Mach

Para a caracterizacdo de escoamentos em bocais convergente-divergentes, é de grande
importancia definir o nimero de Mach, conforme equacéo abaixo:

u
M=—
C

1)

onde u € a velocidade do fluxo e ¢ € a velocidade do som. Tem-se que a velocidade do som
para gases ideais independe da pressao, podendo ser calculada pela Equacéo (2):

¢ =,/yRT (2)

onde y € a razdo de calores especificos, R € a constante do gas e T € a temperatura do fluido.

A partir do numero de Mach, é possivel classificar regimes de escoamento e compreender
se efeitos de compressibilidade passam a ser relevantes, de forma que M > 0,3. Além disso,
quando M > 1, existe a presenca de ondas de choque que podem influenciar consideravelmente
no escoamento de um fluido.

2.2 Motor de combustivel liquido para foguetes

Este tipo de motor tem como base a utilizagdo de propelentes liquidos, que sdo armazenados
separadamente em tanques pressurizados, normalmente um para o combustivel e outro para o



oxidante. Estes sistemas aumentam significativamente em complexidade em relagéo a motores
de combustivel solido, mas possuem como vantagens uma maior forca de empuxo paraa mesma
quantidade de combustivel, controle superior do fluxo de combustivel e a possibilidade de
serem desligados caso necessario. Na Figura 1 é apresentado o fluxo dos propelentes e alguns
dos componentes presentes no motor de combustivel liquido RS-25.

Figura 1 — Diagrama do fluxo dos propelentes no motor RS-25.
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Fonte: adaptado de NASA (1998).

Especialmente nos sistemas de alimentacdo de propelentes, alguns componentes podem
variar significativamente de acordo com os requisitos determinados para o motor. Por exemplo,
de acordo com Sutton e Biblarz (2001), para aplicacdes com grandes quantidades de propelentes
e maiores empuxos, se utilizam sistemas de foguete liquido alimentados por bombas. Este é o
caso para veiculos de lancamento, conforme pode ser visto na Figura 1 para o motor RS-25 do
Onibus Espacial. Apesar da variacdo de configuracdes para motores de combustivel liquido,
todos estes possuem uma camara de combustdo e bocal. Estes componentes serdo comentados
nas subsecdes a seguir.

2.2.1 Camara de combustao

A cémara de combustédo é a regido do motor onde séo injetados o combustivel e oxidante
para a reagdo quimica de queima. Em motores de foguete, as temperaturas nesta podem chegar
a até 4000°C, de forma que o resfriamento das paredes & essencial para evitar falhas
catastroficas. Para isto, muitas vezes existem tubos na parte externa da camara de combustéo
por onde o combustivel do tanque escoa, assim reduzindo as temperaturas das paredes e
realizando um pré-aquecimento deste. Esta solucdo é muito eficiente para combustiveis
criogénicos como o hidrogénio liquido.



2.2.2 Bocal

Ap0s a cdmara de combustdo, 0s gases quentes passam por uma regido conica convergente,
que termina na garganta. A medida que a area é reduzida, a velocidade dos gases aumenta até
ser atingido um escoamento sénico na garganta, com um ndmero de Mach igual a 1. Apds a
garganta, a geometria do bocal é divergente, tendo em vista que para acelerar fluidos em
escoamento supersonico é necessario aumentar a area da secdo. Isso ocorre porque este tipo de
escoamento é compressivel, de forma que a variacdo da massa especifica € muito maior que a
da velocidade. Como consequéncia disso, a massa especifica precisa diminuir com o aumento
da area para atender o principio da conservacdo de massa.

Segundo Sutton e Biblarz (2001), os objetivos de uma boa configuracdo de bocal sdo de
minimizar a sua massa e comprimento, além de obter o maior impulso especifico possivel, que
é um parametro para determinar a eficiéncia do uso de propelentes. Para isso, a geometria da
parte divergente do bocal tem grande influéncia, sendo uma regido critica para o bom
desempenho do motor. Caso esta ndo for projetada de forma apropriada, podem ocorrer
problemas de separacdo do escoamento devido a uma pressdao muito baixa na saida no bocal e
a reducado significativa da eficiéncia do motor.

2.3 Principio da conservagdo de massa

O principio da conservacdo de massa afirma que matéria ndo € nem criada ou destruida em
um sistema isolado. Segundo Hill e Peterson (1992), uma consequéncia da aplicacdo deste
principio é que a massa do sistema deve permanecer constante independentemente da sua
guantidade e intervalo de tempo durante o qual o sistema é observado. Assim sendo, a forma
diferencial deste principio adaptado para um escoamento turbulento pode ser apresentada
conforme a Equagéo (3):

0_p+ d(ptt;) _ 0 @)
ot axi
onde p é a massa especifica e u; € a velocidade média na direcéo i.

A forma diferencial apresentada na Equacao (3) é integrada sobre cada volume de controle
no método dos volumes finitos, que é a abordagem de solucédo utilizada no software Fluent,
empregado neste trabalho. Além de possuir outros beneficios, a forma integral facilita na
convergéncia e solugdo do problema na presenca de descontinuidades, permitindo uma
aproximagdo mais precisa destas. J& a forma diferencial é discretizada diretamente em outras
aplicagdes como, por exemplo, no método das diferengas finitas.

2.4 Principio da quantidade de movimento

Este principio € uma consequéncia direta da segunda lei de Newton, e diz que a quantidade
de movimento de um sistema isolado é alterada apenas por meio da aplicacdo de forgas.
Portanto, a partir da interacdo de forcas de corpo e de superficie em determinado fluido, pode-
se expressar a conservagdo da quantidade de movimento por meio da formulagdo Reynolds-
Averaged Navier-Stokes (RANS) mostrada na Equacao (4):

o 9 op 9% 0, —
3¢ (Pt + % (pm7;) = - ax o, + ox, (—Pu iU j) (4)




onde u; € a € a velocidade média na direcdo j, p € a pressdo estatica média, 7 € o tensor de
tensdes viscosas e (—pu’iu’j) é o tensor de Reynolds. O tensor de tensdes viscosas é calculado
conforme a Equacéo (5):

ou; 0w\ 201y
= U\ = +—— __61']'
ax] axi 3 axl
onde u € a viscosidade dindmica, i, é a € a velocidade média na direcéo [ e 6;; € o delta de
Kronecker. Como foi utilizado o modelo de turbuléncia SST k-w, que serd comentado na secao

2.7, foi empregada a hipdtese de Boussinesq para o calculo do tensor de Reynolds. Esta esta
apresentada na Equacéo (6):

— 6ﬁi+0ﬁj 2<k+ aak>6 6
puiuy = He dx; | ox; 3 p “faxk ij (6)

]

()

onde u, € a viscosidade turbulenta, i, é a velocidade média na direcdo k e k é a energia cinética
turbulenta.

Na Equacao (5), os dois primeiros termos estdo associados a taxa de mudanca da quantidade
de movimento ao longo do tempo e fluxo resultante da quantidade de movimento,
respectivamente. Os termos do outro lado da equacdo representam as forcas resultantes e
flutuacGes turbulentas em determinado fluido. Por fim, quando se resolve a equacdo de

~ - - d , .
conservagao para um sistema em regime permanente, tem-se que pr é igual a zero.

2.5 Principio da conservacéao de energia

A conservacao de energia diz que a energia total em um sistema isolado € constante, de
forma que esta associada a primeira lei da termodinamica. De acordo com Hill e Peterson
(1992), esta relaciona interacdes de calor e trabalho entre um sistema e seu ambiente a
mudangas no estado do sistema. Logo, a partir do desenvolvimento dos termos da primeira lei
da termodinamica, pode ser escrito o principio da conservacdo de energia:

d(pe,) 0 _ .0 ( Cp,ut> oT — .
or * o [Tlee P =5l (ke + 5ag ) 5+ T(=pwy) |+ 5 W

onde e, € a energia interna total, k. € a condutividade térmica do fluido, C, € o calor especifico,
T é a temperatura média e Sg é o termo fonte de geragdo de energia, que inclui efeitos térmicos
de outros processos. Além disso, tem-se que a energia interna total e; € a soma da energia
interna de um elemento do fluido com a sua energia cinética.

A segunda derivada da Equacdo (7) representa o fluxo de entrada resultante da energia
interna total e a variacdo da pressdo no sistema. Por fim, os termos dentro da primeira derivada
do lado direito desta equacéo estdo associados a transferéncia de calor por conducéo, ao efeito
da viscosidade do fluido e a flutuagGes turbulentas.

2.6 Fundamentos da propulsao de um foguete

A propulsdo em foguetes funciona com base na aplicagéo da lei de agéo e reacdo de Newton,
de forma que os gases sao acelerados ao longo do bocal, e a forca de reacdo resultante desta



aceleracdo impulsiona o veiculo. A forca gerada pela variagéo da quantidade de movimento dos
gases quentes do foguete com tempo é normalmente a maior contribuicdo para o célculo do
empuxo, ja que estes sdo acelerados a grandes velocidades. Esta forga, assim como o principio
da quantidade de movimento mostrado na Equacao (4), € uma consequéncia da segunda lei de
Newton, e esta apresentada abaixo:

dm

Fm=Eu

s = Mug (8)

onde m é o fluxo méssico e ug € a velocidade de saida dos gases.

O segundo fator que influencia na propulsédo esté associado a diferenca de pressdo na saida
do bocal em relacéo a atmosférica. Desta forma, a forca de empuxo de um foguete é calculada
pela seguinte expressao:

F, = mug + (ps - patm)As (9)

onde pg é a pressdo na saida do bocal, p,:n € @ pressdo atmosférica e Ag é a area da secdo
transversal na saida do bocal.

De acordo com Sutton e Biblarz (2001), os bocais de foguete séo projetados para que sua
pressdo de saida seja maior ou igual a pressao atmosférica, visto que estes sdo utilizados na
maior parte do tempo em altitudes muito elevadas. O objetivo disto é evitar que se tenha uma
diferenca de pressdo negativa na Equacao (9) e, consequentemente, reducao no empuxo gerado
pelo motor.

2.7 Modelo de turbuléncia

Tendo em vista a natureza caotica de um escoamento turbulento, em muitos casos é
necessaria a utilizacdo de modelos aplicados a simulagdes numéricas para descri¢do de seu
comportamento. Existem diversos modelos de turbuléncia, de forma que para cada problema
deve ser realizada uma andlise a fim de encontrar a melhor opcdo para representacdo do
escoamento do fluido.

Atualmente, os modelos de duas equacBes, como o0 k-¢ € k-w, S0 0s mais utilizados para
diversas aplicacbes de engenharia. Estes modelos possuem duas equagfes de transporte
independentes, onde uma € para a energia cinética turbulenta, e a outra para a dissipacao
turbulenta. De acordo com Sagol et al. (2012), os modelos de duas equacdes sdo completos,
significando que ndo sdo necessarias equacdes adicionais para modelar a turbuléncia.

Para realizar a simulacdo numérica do escoamento supersonico dos gases de combustdo na
camara de empuxo do motor RS-25 foi empregado o modelo de turbuléncia Shear Stress
Transport (SST) k-w, que é muito utilizado em aplicacBes semelhantes e para representacédo de
ondas de choque em um escoamento compressivel. Esta representacdo, desenvolvida por
Menter (1994), apresenta uma mudanca gradual do modelo k-w padréo na regido proxima a
parede para 0 modelo k-¢ a medida que se afasta desta. Isto é realizado tendo em vista que o
modelo k-w padréo é mais preciso para a simulacdo de fendmenos na regido interna da camada
limite, e é inferior ao k-& na representacdo de escoamentos quando estes estdo mais afastados
da parede. Desta forma, segundo a formulagdo proposta pelo guia teérico do Fluent (2013), as
equac0es de transporte para 0 modelo SST k-w sdo definidas pelas Equacdes (10) e (11):



9] 9] _,_ 0 Us\ 0k
a(ﬂk) + a (pkt;) = o ((H + U_k) E) + G — Vi + Sk (10)
d U\ 0w
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onde w € a dissipacao turbulenta, gy, e g, s&0 0s numeros de Prandtl turbulentos para k e w, G

e G, sdo termos que representam a producdo de k e w, Y} e Y,, representam a dissipacao devido

a turbuléncia, Sy e S, séo termos definidos pelo usuério e D,, esta associado a difusdo cruzada.
A viscosidade turbulenta é calculada pela Equacgéo (12):

pk 1
He = ——
@ max i*,&] (12)
a*’a,w

onde a* é uma corre¢do para baixos numeros de Reynolds, e € igual a 1 para o modelo SST k-
w. J& S é a magnitude da taxa de deformacdo, F, é uma fungdo de mistura e a; € uma constante
igual a 0,31.

2.8 Método das ordenadas discretas

A fim de simular o comportamento da radiagdo térmica ao longo da camara de empuxo do
motor RS-25, foi escolhido 0 método das ordenadas discretas. Em compara¢do com 0s outros
métodos, este pode ser utilizado para todas espessuras épticas, e permite a implementacéo de
modelos de radiacdo ndo-cinza, que é o desejado para este problema.

Segundo Modest (2003), o método das ordenadas discretas é baseado na representacao
discreta da variagéo direcional da intensidade radiativa. Desta forma, de acordo com o guia
teodrico do Fluent (2013), a equacao de transferéncia radiativa é resolvida para um namero finito
de angulos discretos sélidos, cada um associado a uma direcdo vetorial s, que especifica a
direcdo da radiacdo térmica. A partir destas defini¢Oes, é possivel escrever a equacao a ser
resolvida por este modelo para o método dos volumes finitos:

V-(UE DD+ (a+0)IF3) = an %Jrj—; i D - 3)d (13)

0

onde 7 é o vetor de posicéo, S é o vetor de direcdo, s’ é o vetor de direcéo de dispersdo, I(7,5)
é a intensidade de radiag&o, a é o coeficiente de absorcéo, o é o0 coeficiente de disperséo ne

o indice de refracdo, o é a constante de Stefan-Boltzmann, igual a 5,67 x 1078 — 11 éa
temperatura local, ® é a fungdo de fase de dispersdo e Q' representa um angulo SO|IdO.

3. METODOLOGIA

Por meio do software Ansys Fluent 2020 R2, foi simulada a reacéo dos gases de combustao
na camara de empuxo do motor. Para isso, é necessario fornecer a geometria, condi¢des de
contorno, gerar a malha numérica e definir os métodos apropriados para solugdo do problema.
Desta forma, estas informacdes serdo comentadas nas subsecdes a seguir.



3.1 Geometria

A geometria incorporada na simulagdo numérica compreende a camara de combustéo e
bocal, que formam juntas a camara de empuxo do motor RS-25. Esta foi desenhada com
precisdo na ferramenta SpaceClaim do Ansys, a partir de dados retirados de relatorio técnico
da NASA (1984) e documento disponibilizado pela Rocketdyne (1998). Além disso, como este
problema trata de um escoamento complexo e que demanda alta capacidade de processamento,
optou-se por utilizar uma geometria 2D e simétrica, de forma a diminuir o tempo de
convergéncia da solucdo. Na Figura 2 esta apresentada a geometria utilizada para este trabalho.

Figura 2 — Geometria da camara de empuxo do motor RS-25.

A camara de combustdo é refrigerada por meio do contato direto com o revestimento de
NARIoy-Z (liga de cobre), que possui 430 canais com hidrogénio fluindo a baixas temperaturas.
Ja o bocal do motor RS-25 ¢ refrigerado por um sistema na sua regido externa composto por
varios tubos de aco inoxidavel, onde o H, frio escoa. Com o0 objetivo de simplificar a
representacdo para a simulacdo numérica e tendo em vista que a regido da cAmara de combustao
é onde sdo atingidas as maiores temperaturas, foi utilizado o revestimento de NARIoy-Z sem
0S canais para representar as paredes da cdmara de empuxo. Além disso, utilizou-se uma
espessura de 0,71 mm para este, de acordo com dados apresentados em estudo pela NASA
(1983).

3.2 Malha numérica

Para facilitar na distribuicdo dos elementos e gerar de forma adequada a malha numérica, a
geometria foi dividida em 6 faces, que dividem a parede e cdmara de empuxo nas regides
convergente e divergente. Além disso, foi utilizada uma malha estruturada do tipo quadrilateral
para garantir a qualidade dos elementos, que pode ser visualizada na Figura 3.

Figura 3 — Malha numérica criada para a cAmara de empuxo do motor RS-25.




A malha foi mais refinada na regido de entrada na cadmara de combustéo, na garganta e
préximo a parede. Isso foi realizado para representar corretamente a reacdo inicial de combustao
das espécies, os efeitos na transi¢do do escoamento sénico para supersénico e a camada limite,
respectivamente. Além disso, a utilizacdo de uma malha altamente refinada ao longo do
dominio é particularmente importante para este problema, de forma a garantir uma melhor
resolucdo das ondas de choque no bocal.

Por fim, a conducdo de um estudo de convergéncia é imprescindivel para verificar quanto o
refinamento da malha numérica influencia nos resultados, de forma que este sera apresentado
no Apéndice A.

3.3 Modelo de combustéo

Neste trabalho foi implementado o modelo de transporte de espécies para escoamentos
turbulentos, que € utilizado para prever a fragdo massica média de cada espécie quimica, Y;, por
meio da solugéo da seguinte equacao de conservagéo:

9 9 o,
5 P+ 5 (pyY7) ox, TR (14)

onde fi]. é o fluxo de difusdo massica das espécies i na direcdo j, que € obtido a partir de Y;,

termos associados a turbuléncia, temperatura local e coeficientes de difusdo. Ja R; € a taxa
resultante média de producéo das espécies.

A partir da Equacdo (14) séo calculadas as fragdes massicas ao longo da caAmara de empuxo
do motor para o hidrogénio (H,), oxigénio (0,) e vapor de dgua (H,0). Com o objetivo de
reduzir a complexidade de solucdo do problema e facilitar a convergéncia da simulacéo, foi
utilizada a reacdo de combustdo em uma etapa, que esta apresentada abaixo:

1
H2 + 502 i HzO (15)

De acordo com a NASA (1984), a utilizacdo desta hipGtese leva a temperaturas
superestimadas na camara de combustao e bocal, conforme serd comentado na secéo 4.2. Além
disso, como o escoamento dos gases ocorre a altas pressdes e temperaturas, a taxa de reacdo é
muito rapida, de forma que a solugdo atinge o equilibrio quimico. Tendo isso em vista, foi
implementado 0 método de relaxamento para equilibrio quimico, que modela a taxa resultante
média de producdo das espécies como:

R =pt—— (16)

onde eq representa equilibrio quimico e 7. € 0 tempo caracteristico. Este ultimo pode ser
determinado pela expressao abaixo:

T, = — @17

onde € € a taxa de dissipacdo por unidade de massa e A é a constante de taxa turbulenta com
valor padrdo igual a 4.
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O método de relaxamento para equilibrio quimico foi utilizado em conjunto com o modelo
Eddy-Dissipation, descrito por Magnussen e Hjertager (1977), o qual assume que as taxas de
reacdo sdo controladas pela turbuléncia, assim reduzindo custos computacionais.

3.4 Coeficientes de absorc¢éo

Para a implementacdo do método das ordenadas discretas, é necessario o célculo dos
coeficientes de absorcdo ao longo da camara de empuxo do motor. Como a influéncia dos
reagentes (hidrogénio e oxigénio) na radiacdo térmica é desprezivel comparado ao vapor de
agua formado, este Ultimo foi a Unica espécie considerada para determinacdo dos coeficientes.
Além disso, como o espectro de absor¢do da &gua varia significativamente ao longo do
comprimento de onda, foi utilizado o modelo weighted-sum-of-gray-gases (WSGG),
caracterizado pela seguinte equagéo:

1

€= Z a (T)(1 — e iPrs) (18)

i=0

onde ¢ € a emissividade total, a, ; € o fator de ponderacéo de emissividade para um gas cinza i,
k; € o coeficiente de absorcdo para um gas cinza i, p,, € a soma das pressdes parciais de todos
gases e s € 0 comprimento do percurso.

Na equacéo acima, a.; € dado por:

J
Ag; = Z b.; T/ (19)
=

onde b, ; sdo os coeficientes polinomiais de ordem j para um gas cinza i.
Por fim, para consideracdo das janelas transparentes no espectro, o fator de ponderacao
qguando i = 0 é obtido pela expressdo abaixo:

I

Ago = 1- Z Qg (20)

i=1

Os coeficientes b, ; ; e k; foram obtidos a partir de correlagGes propostas para H,O por
Consalvi et al. (2020), estimadas a partir do banco de dados HITEMP2010. Desta forma, o
modelo WSGG foi adaptado para o problema deste trabalho e implementado por meio de uma
UDF (user-defined function), desenvolvida pelo grupo do Laboratorio de Radiagdo Térmica da
UFRGS (LRT), ao software Fluent.

3.5 Condigdes de contorno
Para a simulacdo numérica do escoamento dos gases na cdmara de empuxo, esta foi dividida

em diferentes regides para implementacdo das condi¢des de contorno, conforme pode ser
observado na Figura 4:
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Figura 4 — Regibes nomeadas para implementacdo das condi¢Ges de contorno no dominio.
q= OJ

Saida

ps = 32900 Pa
T, = 1200K
Y 1

SH30 —

Entrada
Pe = 2,0241-107 Pa
T.=300K

YVey,o = 0,0434

Yoy, =0, 1356
Yoo, = 0,8210
=1

Na entrada do dominio, foi utilizada a pressdo total da camara de combustéo para a poténcia
nominal do motor RS-25 (104,5%), com o valor de 2,0241 - 107 Pa. Além disso, para facilitar
a convergéncia e solucdo numérica do problema, utilizou-se a temperatura da mistura na entrada
igual a 300 K. Esta considera¢do ndo possui grande impacto nos resultados, visto que a reacéo
de combustdo ocorre muito rapidamente, assim atingindo o equilibrio quimico. As fracGes
massicas das espécies na entrada para esta temperatura foram calculadas em estudo da NASA
(1984) considerando uma pré-queima do combustivel, e possuem os seguintes valores:

Yi,0 = 0,0434 Yy, = 0,1356 Y,, = 0,8210 1)

Como o escoamento do hidrogénio nos canais do revestimento de NARIloy-Z foi
desconsiderado para este trabalho, foram realizadas aproximacfes para as condicOes de
contorno na parede da camara de empuxo. Conforme pode ser visto na Figura 4, esta foi dividida
em duas regides. As paredes laterais sdo consideradas como adiabéticas, de forma que o fluxo
térmico nestas é zero. Ja na parede externa, foi realizada uma aproximacgéo linear da sua
distribuicdo de temperaturas apresentada em estudo pela NASA (1972). Portanto, a variacdo da
temperatura na parede externa ao longo da distancia axial foi estimada pela funcéo abaixo:

T, = —120,53x + 598,14 (22)

As propriedades para 0 NARIoy-Z da parede, como a condutividade térmica e o calor
especifico, foram obtidas a partir de relatorio técnico da NASA (1996). Além disso, utilizou-se
uma emissividade de 0,9 nas duas regides da parede da caAmara de empuxo.

As condicdes de contorno na saida do dominio sdo utilizadas para o caso de ocorrer fluxo
reverso do escoamento ao longo da solugdo, que normalmente ocorre somente nas iteragoes
iniciais do problema. Para garantir uma convergéncia mais rapida, estimou-se a pressao e
temperatura na saida da camara de empuxo com base em resultados obtidos pela NASA (1984),
de forma a apresentarem os valores de 32900 Pa e 1200 K, respectivamente. As fracGes
massicas utilizadas para as espécies na saida representam uma reacao de combustdo completa,
conforme mostrado abaixo:

YHzO =1 YH == 0 YO = 0 (23)

2 2
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4. RESULTADOS
4.1 Distribui¢do do numero de Mach na caAmara de empuxo

Na Figura 5 é apresentada a distribuigdo do nimero de Mach ao longo da cAmara de empuxo,
que ¢ de grande importancia para a verificacdo dos fenbmenos presentes no escoamento.

Figura 5 — Distribuicdo do nimero de Mach na camara de empuxo do motor.
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Conforme pode ser observado acima, o nimero de Mach aumenta progressivamente na
camara de combustdo, até alcancar o valor igual a 1 em um perfil parabdlico situado na garganta
do bocal. A partir deste ponto, a velocidade do escoamento ultrapassa a velocidade local do
som e 0 numero de Mach aumenta a medida que a area da secédo varia. Além disso, as maiores
velocidades passam a ser encontradas na regido proxima ao eixo de simetria.

Apbs a garganta, verifica-se a presenca de ondas de chogue que se estendem ao longo do
bocal, encontrando-se proximo a saida da cAmara de empuxo. Na Figura 5 € possivel observar
que, a partir do choque destas, ocorre a reducao local do nimero de Mach e, consequentemente,
um aumento na massa especifica da mistura. Este encontro das ondas de choque dentro do bocal
leva a uma perda na eficiéncia do motor.

Foi calculado o valor de 4,62 para a media do numero de Mach na saida da camara de
empuxo do motor RS-25, estando de acordo com resultados obtidos pela NASA (1984) e no
artigo de Wang e Chen (1993), que foram aproximadamente 4,30 e 4,75, respectivamente.
Além disso, a localizacdo e comportamento das ondas de choque foram validados a partir do
teste experimental conduzido pela NASA (1995), que apresentou resultados muito semelhantes
para uma pressao ambiente préxima ao vacuo.

4.2 Distribuicao de temperatura na camara de empuxo

A distribuicdo de temperatura para a cdmara de combustao e bocal esta apresentada na Figura
6.
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Figura 6 — Distribuicdo da temperatura na cAmara de empuxo do motor.
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A partir da distribuicdo apresentada acima verifica-se que as temperaturas na camara de
combustdo chegam a até 3988 K, e diminuem progressivamente ap6s a garganta do bocal,
atingindo uma média de 1270 K na saida do dominio. Além disso, é possivel observar que, na
regido onde as ondas de choque se encontram no bocal, ocorre um aumento da temperatura,
associado com a reducdo do numero de Mach comentado na se¢do 4.1.

Como foram desconsiderados os efeitos de reacdo em cadeia do H, e 0,, as temperaturas na
camara de combustdo estdo com valores até 10% acima dos resultados obtidos pela Rocketdyne
(1998). Apesar disso, a distribuicdo de temperatura na parede interna desta regido apresenta um
comportamento semelhante ao apresentado pela NASA (1983) para uma maior poténcia do
motor, podendo ser observada na Figura 7(a):

Figura 7 — (a) Temperaturas na parede interna da cAmara de combust&o; (b) Variagéo da
temperatura axial ao longo da caAmara de empuxo.
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Na Figura 7(a), observa-se uma temperatura maxima na parede interna da camara de
combustdo de 815,1 K préximo a garganta, sendo apenas 0,52% maior que a temperatura na
apresentacdo da Rocketdyne (1998). Desta forma, a funcéo de temperaturas na parede externa
comentada na secdo 3.5 foi uma boa aproximacéo para a regido da camara de combustdo, que
€ amais critica do motor. Através da Figura 7(b), pode-se verificar que as maiores temperaturas
da mistura também ocorrem no mesmo local, proximo ao final da regido convergente da camara
de empuxo.

4.3 Distribuicéo de pressdo na camara de empuxo
A distribuigéo de pressdo ao longo da camara de empuxo pode ser observada na Figura 8.

Figura 8 — Distribuicdo da presséo na cadmara de empuxo do motor.

Pressure
Pressure Contour 1

P 1.947e+07

1:839e+07
1.731e+07
1.623e+07
1.514e+07
1:406e+07
1:298e+07
1.190e+07
1.082e+07
9.7356+06
8.654e+06
7.5726+06
6.490e+06
5:4086+06
4.327e+06

3.245e+06

2.163¢+06

1.082¢+06

0.000e+00

[Pa]

0 0.500 1.000 (m)
]

0.260 0.750

As maiores pressdes se encontram na regido da cdmara de combustdo, e a medida que a area
aumenta ao longo do bocal, a pressdo diminui gradualmente, até atingir o valor médio de
18925 Pa na saida do dominio. Além disso, na se¢do divergente da cdmara de empuxo, a
reducao na pressdo esta diretamente associada ao aumento da velocidade do escoamento.

Um dado importante para verificar se ocorrera a separagdo do escoamento na saida do bocal
e garantir uma maior seguranca a0 motor € a pressao de saida na parede. Neste trabalho, foi
calculado o valor de 33411 Pa, que estd de acordo com os requisitos descritos por O’Leary e
Beck (1992) para evitar a separa¢do do escoamento na saida da cAmara de empuxo.

4.4 Forga de empuxo

Para a obtencéo da forca de empuxo resultante do motor RS-25, foram utilizados os valores
médios na saida do bocal da pressdo estatica, massa especifica e velocidade. Além disso, apds
determinada a area da secdo na saida do bocal a partir de um didmetro interno de 2,30 m,
calculou-se a vazdo massica nesta regido. Por fim, considerou-se uma altitude nominal de
50000 m para a determinacdo da pressdo ambiente, que é uma altitude tipica para utilizacdo do
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motor RS-25. Utilizando os parametros mencionados, calculou-se a for¢a de empuxo por meio
da Equacéo (9), cujo resultado esta apresentado na Tabela 1:

Tabela 1 — Parametros utilizados para calculo do empuxo gerado pelo motor RS-25.

Varidvel Unidade Valor

Pressdo estatica na saida Pa 18925

Massa especifica na saida | kg/m?® 0,0249
Velocidade na saida my's 4409
Pressdo ambiente Pa 79,78
Area na saida m? 4,15

Fluxo mdassico na saida kg/s 455,9

Empuxo gerado pelo motor| MN 2,088

O valor de 2,088 MN encontrado para a for¢a de empuxo gerada para uma poténcia nominal
do motor de 104,5% apresentou um valor 3,8% inferior ao apresentado pela Rocketdyne (1998),
de forma que foi obtido um resultado satisfatorio tendo-se em vista todas as simplificacGes
realizadas neste trabalho.

5. CONCLUSAO

Este trabalho realizou um estudo numérico preliminar do escoamento dos gases na camara
de empuxo do motor RS-25, apresentando suas caracteristicas mais importantes e calculando o
empuxo gerado. Para isto, foram analisadas as distribui¢cbes do nimero de Mach, temperatura
e pressao ao longo do dominio. Apesar da distribuicdo de temperatura na camara de combusté&o,
que apresentou valores superestimados devido a simplificagbes no mecanismo da reacao
quimica entre H, e 0,, 0s principais resultados deste trabalho foram coerentes com o que é
observado em resultados reais para este motor.

A comparacdo do escoamento dos gases de combustdo, temperaturas e distribuicdo de
pressdo com dados de outros estudos, junto com a verificacdo da localizagdo das ondas de
choque a partir de testes conduzidos pela NASA, evidenciaram um comportamento bem
representado pela simulacdo numérica. Porém, para uma investigacdo mais detalhada dos
fendmenos complexos presentes na camara de empuxo, devem ser empregadas condicdes de
contorno e modelos mais realistas, de forma a obter resultados mais precisos. Além disso,
verificou-se que as simplificacdes conduzidas e metodologias implementadas ao longo do
trabalho auxiliaram significativamente na convergéncia e velocidade de solugédo do problema,
visto que este trata de um escoamento complexo que demandou alta capacidade de
processamento para resolucéo.

Para trabalhos futuros, com o objetivo de garantir temperaturas mais préximas dos valores
reais, recomenda-se a implementacao de uma reacdo de combustao mais completa, que envolve
multiplas etapas, como por exemplo o modelo descrito por Saxena e Williams (2006). Além
disso, um préximo passo na simulagcdo numeérica seria a implementacdo dos sistemas de
resfriamento da cdmara de combust&o e bocal na simulaco, visto que os dados de entrada nestes
sistemas sdo mais precisos que para a parede externa. Em projetos de otimizagdo, esta
representacdo seria de grande auxilio na determinagdo das condic¢Ges de contorno.
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APENDICE A

O estudo de convergéncia da malha numerica foi realizado por meio da variagdo do nimero
de nos e elementos. Para isto, a cada iteracdo aumentou-se por 30 o nimero de divisdes na
primeira aresta da geometria, que comecou em 50. Além disso, foi mantida a proporcao entre
as divisdes para cada aresta em todas as iteragcdes. O estudo foi realizado para a velocidade
média na garganta da camara de empuxo e esta apresentado abaixo.

Tabela A.1 — Dados do estudo de convergéncia da malha.

. . Velocidade médiana | Variagdo
Iteracao Nos  [Elementos

garganta [m/s] [%6]
1 16575 16200 823,46 -
2 42039 41440 1078,34 31,0
3 78921 78100 132910 23,3
a4 127041 126000 144220 8,5
5 187587 186320 149274 3,5
i) 259089 257600 149942 0,4
7 342573 340860 1501,77 0,2
B 437175 435240 1502,58 0,1

Figura A.1 — Resultado do estudo de convergéncia da malha.
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Como comecou a se verificar uma variacdo desprezivel nos resultados a partir da iteracéo 7,
esta foi a malha utilizada para a resolugdo do problema.
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APENDICE B

Este apéndice apresenta o efeito da radiacdo térmica na solugdo do escoamento na cdmara
de empuxo. Na Figura A.2 é possivel observar a diferenca no fluxo téermico na parede como
consequéncia da implementacdo da radiagdo térmica no problema.

Figura A.2 — Fluxo térmico na parede da cAmara de combustéo.
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Com o incremento da radiacdo térmica, observa-se 0 aumento médio de 1,5% do fluxo
térmico na cdmara de combustdo. Comparando com o resultado obtido por Naraghi et al.
(2005), que chegou a um aumento médio de aproximadamente 3%, verificou-se uma influéncia
levemente reduzida da radiacdo térmica no presente estudo. Este € um ponto a ser explorado
em trabalhos futuros, bem como o efeito da radiacdo térmica na distribuicdo de temperatura na
parede.



