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Resumo. Esse trabalho tem como objetivo propor uma metodologia para definir os principais parametros geométricos de uma
turbina-modelo e um fluido-modelo capazes de simular o desempenho de uma turbina real, que equiparia um motor-foguete a
propelente liquido a ser incorporado no Veiculo Lancador de Satélites (VLS). Para atingir tal objetivo, foram selecionados quatro
fluidos-modelo (ar, ar quente, freon 12 e freon 22) e definidas as geometrias de suas respectivas turbinas-modelo, a partir de um
algoritmo desenvolvido pelo pesquisador russo Ovsyannikov. O desempenho dos quatro conjuntos formados pelas turbinas-modelo
axiais de dois estagios e seus respectivos fluidos de trabalho foi avaliado por um programa capaz de considerar variages da
velocidade angular do eixo e da pressdo total de entrada numa faixa de 50% a 105% de seus valores nominais. Assim, como
resultado da andlise dos gréaficos do rendimento em funcdo da razdo entre a velocidade tangencial e a velocidade absoluta
adiabatica, concluiu-se qual turbina-modelo seria a mais adequada para simular em bancada a operacgdo da turbina real com o
produto da combustéo de querosene e oxigénio liquido a temperatura de 1000 K.

Palavras chave: turbina, motor-foguete, propulséo liquida, simulagdo numérica
1. Introducéo

Alguns processos caracteristicos de turbinas ainda ndo sdo decodificados de forma a produzir resultados
satisfatorios. Para esses casos sdo requeridos ensaios para a confirmacdo ou a correcdo do projeto.

O alto custo e a complexidade dos testes de turbinas para motor-foguete a propelente liquido (MFPL), utilizando o
produto da combustdo dos propelentes como fluido de trabalho, torna conveniente o uso de outros fluidos capazes de
simular as condigdes reais nos ensaios em banco.

Pelo estudo da similaridade entre as dimensdes da turbina real e de uma turbina-modelo, e entre as propriedades do
produto da combustdo dos propelentes e de um fluido-modelo, pode-se obter uma metodologia para a escolha do fluido-
modelo, possibilitando a realizacdo de testes menos complexos e de menor custo.

2. A determinacgdo dos critérios de similaridade

Para a determinacédo dos critérios de similaridade sdo considerados parametros cinematicos e dinamicos do fluido e
parametros da geometria da turbina, que exercem influéncia na poténcia e na eficiéncia.

Assim, a similaridade entre turbinas de diferentes geometrias e que trabalham com diferentes fluidos é descrita por
equacOes de similaridade, como a Eqg. (1), que relaciona esses parametros cinematicos, dindmicos e geométricos para
permitir a analise do desempenho entre diferentes conjuntos turbina-fluido de trabalho.
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onde n é a eficiéncia da turbina, I, D sdo os valores lineares do comprimento e didmetro médio da turbina,
respectivamente, u/v é a razdo entre a velocidade tangencial u e a velocidade absoluta do escoamento v, Re é o0 nimero
de Reynolds, Eu é o nimero de Euler e Sh é o nimero de Strouhal.

O parametro Y é o coeficiente de trabalho especifico, definido como:

Y= lz = 2Y 2" @
u w” [D
onde Y é o trabalho especifico e wé a velocidade angular do eixo em rad/s.
O parametro N é a poténcia especifica da turbina, dada pela relagao:
Nt ®
p Lo’ [D

onde N é a poténcia da turbina e p é a densidade do fluido de trabalho.

Na Eq. (1) podem ser observados critérios de similaridade cinematica, dindmica e de geometria da turbina, de
acordo com suas definicBes, descritas a seguir.

A similaridade cinematica se verifica quando os vetores do campo de velocidades tém a mesma direcéo e sentido
em pontos correspondentes. Para 0 movimento de um fluido em canais em rotagdo, a similaridade cinematica significa a
semelhanca do tridngulo de velocidades. Para turbinas, o critério de similaridade cinematica é a relagédo u/v, tal que:

u w
V- W - U - a, ou —= BiH = constante ou — = B‘,—VH = constante (@)
Vimy - Wmy - Uw) vV [V Qw v OV Q)

onde (M) é o indice que representa os parametros do fluido-modelo, w é a velocidade relativa e a, é o coeficiente de
similaridade cinematica.

A similaridade geométrica impde que o modelo e o protétipo tenham a mesma forma e que todas as dimensdes
lineares do modelo estejam relacionadas as correspondentes dimensdes do protétipo por meio de um fator de escala
constante. Para turbinas, as condicfes de similaridade geométrica podem ser descritas:

—:acouL:BI—E =constan te, (5)
lm)  Dowy D OPGwm

onde a. é o coeficiente de similaridade geométrica.

A similaridade dindmica exprime a semelhanca entre as forcas presentes nos fluidos real e modelo, quando
estiverem em movimento. Para que um parametro adimensional seja empregado como critério de similaridade dinamica
é efetuada a razdo entre duas forcas atuantes em um determinado elemento de controle do escoamento.

Alguns dos critérios de similaridade dindmica mais empregados sdo:

o nimero de Reynolds, que caracteriza a relacdo entre as forcas de inércia e as for¢as viscosas

e-pPVO
U

R (6)

onde p é a viscosidade dindmica do fluido;
0 nimero de Strouhal

Stzg, (7)

onde t representa o tempo caracteristico do escoamento;
0 namero de Euler

Eu=L= !

, ®)
p? kM2

onde p é a pressdo estatica na entrada da turbina, M é o nimero de Mach do escoamento e k é 0 expoente isentrépico do
fluido.
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3. A definicéo do fluido-modelo

Conforme a Eq. (4), a igualdade entre (u/v) e (u/v)n) assegura a similaridade cinematica. Ao mesmo tempo, a
observacdo da similaridade geométrica para divergentes supersénicos, como o da Fig. (1), significa a igualdade da
densidade de fluxo g (A) = g (A\)m), uma vez que a razdo entre as areas da secdo de saida do divergente f;” e da se¢éo
critica f;, é igualmente caracterizada pela grandeza q (M), para baixas perdas da presséo total no divergente, conforme
mostra a Eq. (9):

H 1 =f' 9
Ho § ooumvy) Y ©

onde v’; é a velocidade do escoamento na secdo f;’, o’y é o coeficiente de perda de pressdo total do escoamento
supersdnico no divergente, definido pelas Eq. (10) e Eq. (11) e g (A) é a densidade de fluxo, pela Eq. (12):
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onde po é a pressdo total de admissdo, T, é a temperatura total, R é a constante do gas, p’o; € a pressao total na se¢do "1,
v’; é a velocidade do escoamento na sec¢do "1, conforme mostra a Fig. (1), Av’; é a razdo entre v’; e a velocidade critica
na secdo "1 e ¢’ é um coeficiente experimental de perda nos injetores.

Figura 1. Principais se¢Bes da grade supersonica de uma turbina para MFPL.

Assim, a similaridade geométrica implica em q(Av’y) = q(AV’1)qv), desde que 0’y 2 O’ypm) € AV’1 2 AV’qy), MOtivo
pelo qual, quanto maior a diferenca entre k e kv, maiores as diferencas entre 0’y € 0”1gu) € AV'1 Z AV 1),

Como Eu = f(k), a igualdade Eu = Eugy ndo é verdadeira se k # k. Conseqiientemente, a total similaridade néo €
possivel em modelos de turbinas que trabalham com fluidos modelo, assegurando-se apenas as similaridades geométrica
e cinematica.



4. O célculo da geometria da turbina-modelo
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Caso o fluido atenda as condi¢cBes de modelagem, apresenta-se como proximo passo o levantamento de seus
parametros termodindmicos. Na Tab. (1) encontram-se discriminados valores tipicos do expoente isentrépico k, da
viscosidade dinamica p e da constante do gas R para a temperatura de estagnacéo do ar, ar quente, freon-12 e freon-22.

Tabela 1. Propriedades termodinamicas dos fluidos-modelo.

Parametro Simbolo Unidade Ar Ar quente | Freon-12 | Freon-22
Temperatura de estagnacao Tom K 250 800 393 393
Expoente isoentrépico Koy - 1,40 1,40 1,12 1,16
Coeficiente de viscosidade dinamica Hawy Nxs/m® | 1,65x10” | 3,71x10” | 1,88x10 | 1,85x10”
Constante do gés Ry J/kg x K 287,23 287,23 68,79 96,19

Conhecidos os parametros termodinamicos dos fluidos-modelo, a seqiiéncia de calculo descrita a seguir é
implementada para serem definidos os dados de entrada do programa que calcula a geometria da turbina-modelo.

4.1. Os dados de entrada

4.1.1. O coeficiente de densidade do fluxo

A densidade do fluxo do fluido-modelo é assumida como sendo a mesma do fluido real de trabalho para que a

similaridade geométrica seja atendida.

, _ oy f
AV )y =alvy)= fll%-'l .

4.1.2. A temperatura do ar externo

(13)

A temperatura de estagnacdo do fluido-modelo pode ser considerada sem grandes margens de erro como sendo a

temperatura de um gas ideal, nas mesmas condicdes.

Para a modelagem de testes de turbinas utilizando freon-12 como fluido-modelo, a temperatura de estagnacao Toqu)

sera de 5 a 10% abaixo da temperatura critica Tq,.

4.1.3. A velocidade angular do eixo

A velocidade angular do eixo da turbina-modelo uwywy € calculada pela Eq. (14), definida a partir do criterio de

similaridade cinematica, descrito pela Eq. (4).

Assim, substituindo a Eq. (15), que define a velocidade absoluta v do fluido como fungio dos pardmetros de
dinadmica dos gases, na Eq. (14), obtem-se a velocidade angular do eixo da turbina-modelo uym), descrita pela Eq. (16).
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onde Oy é a razdo entre a pressao total de admisséo py € a pressao estatica de saida p,.

(14)

(15)

(16)
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4.1.4. A vazdo em massa

A vazdo em massa do fluido-modelo é definido pela Eq. (17):

k(M)+1
: . 2 M)~ _ ' Pom
M) = Fer i Km) s ERUALLUNY 17)
%(M) +1H Rm) Tom)

4.1.5. O trabalho interno adiabéatico

O trabalho interno adiabético da turbina é obtido por meio da Eq. (18):

PP () NS S S 18
wahe) =1 "7 Row Hoow T~ =] (18)
5 5™ 5

4.1.6. A razao de expanséo

Se 0 expoente isentropico do fluido-modelo kg ndo é igual ao expoente isentrépico do fluido real k, néo é possivel
alcancar a igualdade do ndmero de Mach em todas secBes de escoamento da turbina. Conseqlientemente, uma
desigualdade significativa entre os expoentes isentropicos do fluido real k e do modelo ky, pode influenciar nos
resultados experimentais. Atribuindo-se a igualdade de Mach apenas a uma se¢do de interesse, como a saida da grade
rotativa:

M =M, (19)

onde o valor do nimero de Mach é calculado pela relagdo isentropica representada pela Eq. (20):

M= (20)
tem-se, que na referida secdo de interesse:
k 1 kw1
2 o 2 k
L, (I b, (M 10, 21
i er b kwy-1 O 7MW ﬁ (&
0 que determina a razdo de pressdes &t no modelo como sendo:
- K(m)
a = !
kewmy -1 _ —— M)
51 o) = %ELO% = 3+~ gk -yl (22)
) _
M O O

4.1.7. A pressdo total na entrada da turbina

Para a determinacéo de pou), & similaridade nos testes de desempenho das turbinas requer a igualdade dos nimeros
de Reynolds do fluido-modelo e do fluido real, conforme mostra a Eq. (25):

Rewoomy = Réwy (23)

Utilizando a definicdo do nimero de Reynolds, Re,,, com referéncia a velocidade relativa na saida da grade
rotativa w,, e as equagdes das condicOes de similaridade, a grandeza posy pode ser determinada pela seguinte expresséo:



Proceedings of the ENCIT 2002, Caxambu - MG, Brazil - Paper CIT02-0291

Tomy R
TM) o W j2(m) (Rw) (Hram) (24)
o7 W2(M) T R up

PoM) = Po D

onde i, é aviscosidade dinamica do fluido real & temperatura de saida da turbina T, prpgm) € a viscosidade dindmica do
fluido-modelo a temperatura de saida da turbina T, w;, € a velocidade relativa do fluido real na saida da turbina e wog)
é a velocidade relativa do fluido-modelo na saida da turbina, definida pela Eq. (25) como sendo:

Wam) = \/[“(M)]2 +[V<M)]2 : (25)

Para grandes valores de Rew, (Re,»>6.10°), as forcas inerciais predominam sobre as forcas de atrito. Neste caso, é
possivel calcular o valor da presséo de estagnacgéo na entrada da turbina pog) pela expresséo:

O7 vy T2emy (R(M) Qo (m
pO(M)=6El05D (M) —2(M) (M)

: (26)
WZ(M) (b

onde b ¢ a largura da pa.
4.1.8. A temperatura do fluido-modelo na saida da turbina

A temperatura do fluido-modelo na saida da turbina ¢é definida pela Eq. (27) como:

D k %
He o) = Vi)
Tomy = TO(M) E:@ s (27)
5 Bean *1HE kon R Toqu) 3
onde T, e T, sd0 as temperaturas do fluido real e do fluido-modelo na saida da turbina, respectivamente.

4.1.9. A pressao estatica do fluido-modelo na saida da turbina

A pressdo de saida p,(v) € determinada pela pressdo total de admisséo pogwy € pela razéo de expanséo &), OU seja:

Po(m)

)

onde a pressdo de saida p,gu devera ser maior do que a pressdo atmosférica py na linha principal de saida da turbina,
sendo que, quando for possivel, p,ny menor que py obtém-se uma pressdo total de admissdo, pony € vazdo menor.
Adotando na linha principal Ap,gu) = 0,02 MPa, tem-se que pagu) = Pr + Apzay = 0,12 MPa.

4.1.10. A viscosidade dinamica

A viscosidade dinamica do fluido-modelo a temperatura de saida da turbina T,, segundo a férmula de Sutherland, é
dada pela Eq. (29) como:

Hr2am) = H12 1 (29)

3

Toumy +110,33 Hom) E

4.2. O programa

Partindo dos principios basicos da dindmica dos gases, Ovsyannikov e Borovsky (1973) discorrem sobre a teoria de
projeto de turbinas e bombas para turbobombas de MFPL. Os autores abordam escoamentos subsdnicos e supersénicos
em grades rotativas, apresentam um modelo de perdas baseado em coeficientes experimentais e definem relagdes para a
poténcia, o rendimento e as caracteristicas de energia. Essas relagdes sdo dispostas na forma de um algoritmo, que
calcula a geometria de turbinas axiais de um ou dois estagios, capazes de maximizar o rendimento do sistema turbina-
bombas, a partir das propriedades do fluido de trabalho e das condicdes iniciais do problema.
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Os autores aplicam a experiéncia adquirida na inddstria aeroespacial da antiga Unido Soviética para definir relacfes
empiricas e coeficientes de perdas experimentais.

Durante o célculo, as dimensdes dos elementos da turbina e as propriedades termodinamicas do fluido sdo definidas
a cada estagio, no ponto de projeto, considerando os dados iniciais discriminados no item 4.1. Os resultados sdo
apresentados na forma de tabelas com as dimensdes dos elementos da turbina e graficos com as caracteristicas de
energia e de massa.

A partir do algoritmo de Ovsyannikov e Borovsky, Pereira (1998) implementou um programa utilizando o software
“MathCadd” para calcular a geometria das turbinas que atenderiam aos requisitos de projeto de um MFPL a ser
desenvolvido pelo Centro Técnico Aeroespacial (CTA). Esse programa foi empregado por Oliveira (2002) para definir
a geometria de cada uma das quatro turbinas modelo, que utilizariam os quatro fluidos modelo selecionados. Alguns dos
parametros geométricos das quatro turbinas modelo estdo na Tab. (2).

Tabela 2. Pardmetros geométricos dos injetores das turbinas modelo.

Pardmetro Unidade | G&s real Ar Ar quente | Freon-12 | Freon-22
Didmetro da garganta do injetor mm 4,07 4,72 4,84 4,29 4,24
Avrea total de saida (se¢éo circular) m’ 487 x10* | 355x10° | 566x10” | 7,44x10° | 5,88x 107
Area total de saida (secdo eliptica) m° 1,67x10° | 1,22x10° | 1,94x10° | 255x10° | 2,01x10*
Comprimento do divergente do injetor m 8,03x10” | 6,49x10° | 6,21x10° | 7,49x10” | 7,61x 107

5. O calculo do desempenho do conjunto turbina-fluido-modelo

Apos a definicdo da geometria das quatro turbinas-modelo axiais de dois estagios, tornou-se necessario determinar
as caracteristicas de energia e de massa dos quatro conjuntos no ponto de projeto e fora deste ponto.

Para tal proposito foi empregado um programa desenvolvido por Pereira (1999), no software “MathCad(]”, capaz
de simular a operacdo de uma turbina axial de um ou dois estagios, a partir dos dados iniciais da geometria da turbina e
das propriedades do fluido de trabalho. O regime fora do ponto de projeto foi estabelecido variando-se a pressdo total de

admissao pg e a velocidade angular do eixo wr de 50% a 105% de seus valores nominais.

O programa usa a presséo total de admissdo py e a velocidade angular do eixo wr como varidveis independentes,
ambas definidas por 12 pontos, que correspondem a 12 diferentes regimes de operacdo, onde os indices 0, 10 e 11
referem-se a 50%, 100% e 105% do valor nominal, respectivamente.

Cada variavel calculada possui dois indices: o i, associado as variagdes na velocidade angular cwr do eixo e j,
relacionado as variagOes da pressdo total de admissdo Po. Dessa forma, o programa apresenta 144 valores para cada
variavel, dependendo do regime especificado pelos valores dos indicesi € j.

Na Figura (2) pode-se ver o algoritmo do referido programa.

Uma de suas caracteristicas principais é a estrutura modular, onde cada bloco é uma subrotina de calculo de um
estagio. Dessa forma, o programa pode analisar o desempenho para um, dois ou mais estagios, de acordo com a selecdo
inicial do operador. QOutra caracteristica é que o programa apresenta como dados de saida os valores dos principais
parametros, como pressao, temperatura, velocidades etc, para cada secdo da turbina e as caracteristicas de massa e de
energia na forma gréfica.

Oliveira (2002) empregou o programa apresentado em Pereira (1999) para simular numericamente a operacdo dos
quatro conjuntos turbina-fluido-modelos no ponto de projeto e fora deste, a fim de definir qual seria a solucdo mais
eficaz e econdmica para a implementacdo de um banco de ensaios de turbina para MFPL no Centro Tecnoldgico de
Aeronautica (CTA).

Como resultado de sua andlise foram obtidos os graficos de rendimento em relagdo a razdo entre a velocidade
tangencial u e a velocidade absoluta do escoamento v, de acordo com a Fig. (3) e as variages dos principais
parametros, como pressdo, temperatura, velocidades etc, ao longo das se¢Bes de uma turbina axial de dois estagios. A
Tabela. (3) apresenta alguns dos parametros calculados pelo programa.

Tabela 3. Principais parametros dos fluidos modelo.

Pardmetro Unid. Ar Arquente | Freon-12 | Freon-22
Velocidade angular do eixo n rpm 13510 22060 8487 9820
Trabalho especifico Y Jkg 1,57x10° | 4,18x10° | 6,19x10" | 8,29 x 10*
Velocidade absoluta \ m/s 560 915 352 407
Velocidade tangencial u m/s 106 173 67 77
Temperatura estatica na saida do 2° estagio T, K 215 573 349 337
Velocidade relativa na saida do 2° estagio W, m/s 538 878 335 389
Viscosidade dindmica & temperatura de saida | pp, | Nxs/m® | 1,0x10° | 2,99x10° | 1,72x10” | 1,65x10”
Pressdo total na entrada da turbina Po MPa 1,27 4,91 1,14 1,25
Pressdo estatica na saida da turbina P2 MPa 0,10 0,38 0,09 0,09
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Figura 2. Algoritmo para a simulagdo numérica da operacdo de uma turbina axial de dois estagios para MFPL.
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Figura 3. Rendimento dos conjuntos turbinas-fluidos modelo em funcgéo da razdo de velocidades u/v.
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6. A analise dos resultados e conclusées

As curvas de rendimento em relacdo a razdo entre a velocidade tangencial u e a velocidade absoluta v da Fig. (3)
mostram que o ar quente apresenta um rendimento préximo ao do produto da combustdo entre querosene e oxigénio
liquido, mesmo para as raz6es de velocidades u/v distantes do ponto de projeto Esse fato indicaria o ar quente como
substituto do fluido real, pérem as dificuldades oriundas da incorporagdo de um aquecedor ao banco e da operagdo do
mesmo com um fluido & 800 K aumentam os custos de implantacéo.

Para o uso de ar atmosférico como fluido-modelo, uma margem de seguranga de 5 a 10% abaixo da temperatura
critica T, como a empregada no freon-12, ndo é suficiente para garantir a similaridade. Nesse caso, para a
determinacéo do valor da temperatura de estagnagéo Tog deve ser considerada a expansdo do ar na turbina e a
consequente condensacdo do vapor presente, o que degradaria a similaridade.

Para se evitar esse problema, a temperatura de saida da turbina T,p devera ser maior que a temperatura de
condensacéo do ar (83 K) para uma presséo p,) = 0.12 MPa. Garantida essa condigéo, pode-se arbitrar um valor de
Toowy Para o ar igual ao da temperatura ambiente, ou seja, € possivel realizar o ensaio a temperatura total do ar externo
Toomy de 288 K, mas para evitar o congelamento do fluido, quando oy for 269 K, € necessaria a secagem do ar até a
entrada da turbina, passando-o por um dessecante, cuja instalacdo devera ser prevista na montagem do banco de testes.

A carcaca externa da turbina também devera ser isolada para ndo ocorrer o congelamento e/ou a formacéo de gelo
sobre o corpo externo, devido a baixa temperatura e a umidade do ar no banco de testes.

Atendidos esses requisitos de baixa umidade, o ar a temperatura ambiente mostra-se como a solucéo de mais facil
implementac&o, ja que o uso do freon-12 e do freon-22 requerem um esquema fechado para evitar o vazamento desses
fluidos agressores a camada de ozonio.

Definido qual o conjunto turbina-fluido-modelo, os valores de pardmetros, como pressdo, temperatura, velocidades,
rotacdo do eixo, torque etc determinados por esse estudo serdo utilizados no projeto fisico do banco e na especificacdo
dos principais equipamentos, que deverdo comp6-lo.
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Abstract. The main aim of this work is to propose a methodology to define the geometrical parameters of a turbine and
the gas dynamic parameters of a working fluid, which are able to substitute a real turbine of a liquid propellant rocket
engine, that best equips the Brazilian Launcher Vehicle (VLS-2). To this goal, air, heated air, freon-12 and freon-22
were selected to substitute the combustion products of kerosene and liquid oxygen and their gas dynamics parameters
were used to calculate the turbine geometry by a computer program based on an algorithm developed by Russian
research Ovsyannikov. The performance of the four groups (working fluid and two-stage axial impulse turbine) was
evaluated by another program that considered shaft rotational speed and total inlet pressure variations from 50% till
105% of their nominal values. Then, as a result of the analysis of the efficiency as a function of the ratio between
tangential and absolute velocities, the author concluded that the working fluid is proper to simulate the real turbine of a
liquid propellant rocket engine and the combustion products of kerosene and liquid oxygen, at 1000 K, in a test stand.

Keywords: turbine, rocket engine, liquid propulsion, numeric simulation.
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