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RESUMO

O compressor axial € um modelo largamente empregado em motores aeronauticos.
A industria de turbomaquinas, dentro do contexto de desenvolvimento deste produto,
utiliza simulagées CFD como uma forma de reduzir custos. Assim, o presente trabalho
objetiva simular numericamente o escoamento ao redor de uma turbomaquina axial,
analisando os triangulos de velocidades encontrados e comparando com o caso
analitico. Ainda, objetiva-se modelar as pas do rotor, indicando as dificuldades
envolvidas. Com a simulacdo numérica e o procedimento analitico realizados, percebe-
se a precisao do método em diversas componentes de velocidade e, ao mesmo tempo,
as limitacbes envolvidas, trazendo 5,41% de erro relativo maximo.

Palavras-chave: Simulagdo numérica. Método dos Volumes Finitos. Compressor axial.
Tridngulo de velocidades.



ABSTRACT

Axial compressor is a model widely used in aeronautical engines. The turbomachinery
industry, inside the context of this product’s development, performs CFD simulations
as a cost reduction way. Therefore, the aim of this study is to simulate numerically
the flow around an axial turbomachine, analysing the resulting velocity triangles and
comparing with the analytical ones. Moreover, it aims to model rotor blades, highlighting
any difficulties encountered. With the numerical simulation and the analytical procedure
that have been made, one can note the method’s precision through various velocity
components and, at the same time, the limitations associated with it, giving rise t0 5.41%
of maximum relative error.

Keywords: Numerical simulation. Finite Volume Method. Axial compressor. Velocity
triangle.
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1 INTRODUCAO

Turbomaquinas desempenham um papel fundamental em setores
diversificados, como propulsdo aeronautica e marinha, produgdo de energia
elétrica, ventilagcao e ar-condicionado (GIOVANNELLI, 2018).

No ambito aerondutico, a utilizagao de turbinas a gas iniciou em 1930 com
a patente de Frank Whittle no Reino Unido. Paralelamente, Hans-Joachim Pabst von
Ohain inventou o turbojato na Alemanha e teve uma patente concedida em 1936. O
motor de Ohain foi fabricado antes que o do Whittle, e voou na primeira aeronave a jato,
Heinkel 178, em 1939 (FAROKHI, 2014).

Turbinas a gas aeronauticas sao classificadas em quatro tipos: turbojato,
turboélice, turbofan e turboeixo (FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION, 2016). O
turbojato, modelo mais simples, pode ser dividido em 5 se¢des, cada um contribuindo
para o funcionamento do motor como um todo: a entrada, responsavel pela admissao
e desaceleracao do ar; o compressor, que eleva a presséao do fluido de trabalho; a
camara de combustao, onde ocorre a injecao e a queima de combustivel; a turbina,
encarregada de transformar a alta pressao e temperatura do fluido em trabalho de
eixo; e 0 bocal de exaustao, que expande o0 gas até a pressdo ambiente produzindo
jato de alta velocidade (MATTHEWS, 2001). Um esquema do motor turbojato pode ser
visualizado na Figura 1.

Figura 1 — Motor turbojato

Injetor de

Combustivel Turbina

Gases quentes

Compressor Camara de Combustao Bocal

Fonte: Adaptado de Federal Aviation Administration (2016, p. 7-21).

Quanto ao compressor, existem os modelos centrifugo e axial. O primeiro
consiste em um impulsor rotativo, cuja curvatura inicial, conhecida como indutor, é
responsavel pela desaceleracédo do fluido, elevando a presséo estatica (FAROKHI,
2014). O segundo é uma unidade com multiplos estagios, em que um estagio
consiste em uma série de pas rotoras seguida de uma série de pas estatoras
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(SARAVANAMUTTOO et al., 2001).

Ao comparar o compressor centrifugo com o axial, ambos com uma mesma
area frontal, o axial consegue admitir uma quantidade superior de ar e pode ser
projetado para prover maior razao de pressao, definida como p;/p;. Pelo motivo da
quantidade de vazao massica de ar estar diretamente relacionada com a producao
de empuxo, este compressor é 0 mais empregado em motores aeronauticos (ROLLS-
ROYCE PLC, 1996).

No processo de desenvolvimento de um compressor, a predicao de
performance pode ser feita de trés formas: com testes de modelos experimentais,
gue sao custosos e demorados; com célculos analiticos, que retornam um valor mas
sdo incapazes de apontar com precisdao a causa de uma ma performace; ou com
a Dinamica dos Fluidos Computacional (do inglés, Computational Fluid Dynamics -
CFD), que possui a capacidade de predizer o comportamento do escoamento (SHAH
et al., 2013). Assim, a industria de turbomaquinas, motivada pela reducao de custos,
aplica cada vez mais as ferramentas CFD como um meio de aprimorar seus produtos
(WELLBORN; DELANEY, 2001).

Os célculos CFD consistem em solucionar computacionalmente as equagdes
diferenciais parciais que regem o comportamento de um fluido (CENGEL; CIMBALA,
2014). Tal embasamento tedrico sera abordado com maior profundidade nas se¢des
seguintes.

O design de turbomaquinas é complexo por envolver geometrias no rotor e
estator com perfis de asa em rotacao, o que adiciona uma certa dificuldade a geometria
trabalhada. Esse fato faz com que a metodologia classica para design de turbomaquinas
seja baseada no método de tridngulo de velocidades, um método unidimensional que
simplifica varios aspectos fisicos do problema, como recirculagéo de fluido no rotor,
fuga de fluido, entre outros. Esses aspectos sdo geralmente levados em consideracao
através de correcdes experimentais.

Este trabalho tem como objetivo principal identificar as principais dificuldades
ao se trabalhar com simulagées tridimensionais em compressores axiais, quando
comparado com a metodologia classica de triangulos de velocidade, e pretende
apresentar como contribuicdo uma analise preliminar dos problemas a serem
encontrados nesta abordagem.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Este trabalho tem como objetivo geral simular numericamente o escoamento
de um fluido de trabalho em um compressor axial e identificar as principais dificuldades
na modelagem tridimensional de turbomaquinas.
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1.1.2 Objetivos Especificos

Modelar a geometria das pas de um compressor axial 3D;

Apontar as dificuldades encontradas nesta modelagem;

Configurar numericamente o caso;

Rodar a simulagao;

Verificar o resultado obtido e comparar com o equivalente triangulo de velocidades
tedrico.

© Qo0 oo
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2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

Conforme comentado anteriormente, os calculos CFD consistem na solugéo
das equagdes diferenciais governantes do fendémeno fisico. Este equacionamento, bem
como o embasamento tedrico, sdo apresentados neste capitulo.

2.1 EQUACOES DE CONSERVACAO

Equacbes governantes do escoamento sao representacées matematicas do
principio fisico de conservacao (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Estas podem
ser escritas de dois modos: a forma integral e a forma diferencial.

2.1.1 Forma integral

Ao seguir o principio fisico de que a massa ndo pode ser criada nem destruida,
mostra-se que a vazao massica num determinado volume de controle deve ser igual a
taxa de aumento de massa dentro do mesmo (ANDERSON JUNIOR, 2003). Em termos
matematicos, esse conceito pode ser escrito como:

d
—ﬁpudS—E%pdV (1)

onde S representa a superficie de controle, u e p o vetor velocidade local e a densidade
em um ponto dentro do volume respectivamente, dS o elemento infinitesimal de area e
¥ o volume de controle. Ao longo deste trabalho, simbolos em negrito denotam notacéo
vetorial.

A Equacéo (1) é chamada de equagéo da continuidade. Consiste na formulagéao
integral do principio de conservacao de massa aplicado no escoamento de um fluido
(ANDERSON JUNIOR, 20083).

O principio de conservagao da quantidade de movimento linear mostra que
a soma de todas as forcas agindo no fluido dentro de um volume de controle, seja
forca de campo ou de superficie, deve ser igual a taxa de variacdo da quantidade de
movimento linear do fluido ao escoar através deste volume (ANDERSON JUNIOR,
2003). De forma matematica, esse conceito pode ser expresso como:

9%6 (pu-dS)u + Eﬁgﬁy lp “)dv 9%6 ofd¥ — #pdS+FMuS 2)
S

onde f é a forca de campo agindo no fluido, p é a pressao na superficie de controle
e F,i.us representa a integracéao do cisalhamento e das tensdes normais viscosas ao
longo da superficie de controle.
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A Equacéao (2) é chamada de equacgao da conservacao da quantidade de
movimento linear, e consiste na formulagao integral da segunda lei de Newton aplicada
ao escoamento de um fluido (ANDERSON JUNIOR, 2003).

2.1.2 Forma diferencial

As equacdes (1) e (2) sao formas integrais das equagdes de conservagao,
sendo uteis quando o interesse reside na obtencdo do comportamento do fluido como
um todo. Todavia, quando se deseja conhecer as propriedades do escoamento ponto
por ponto, a formulagéo diferencial se torna mais adequada (PRITCHARD et al., 2016).

Pritchard et al. (2016) mostra que, ao aplicar a Equacao (1) em um volume
de controle infinitesimal e expandir alguns termos com série de Taylor, a equagao de
conservagao da massa na forma diferencial pode ser escrita como:

dp

V-pu+§=

0 (3)

sendo V o operador nabla.

De forma a obter a equacao de conservagao da quantidade de movimento
na forma diferencial, inicialmente se faz necessario estabelecer um sistema de
coordenadas cartesiano e identificar as tensdes que atuam em cada face do volume
de controle infinitesimal. Tais tensdes estao ilustradas na Figura 2. Na notagéo 7;;,
representa a tenséo viscosa e os subindices i e j indicam que a tens&o atua na dire¢éo
j em uma superficie normal a diregcdo i (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Figura 2 — Tensdes nas faces do elemento de fluido

T
T, A 7z

Tyz é\ T

A A

Fonte: Adaptado de Versteeg e Malalasekera (2007, p. 14).
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Ainda, Versteeg e Malalasekera (2007) comenta que ao considerar que o
volume infinitesimal se trata de um fluido Newtoniano, cujas tensdes viscosas sao
proporcionais as taxas de deformacéao, a equacao do momentum na forma diferencial
se resume as equacoes de Navier-Stokes, apresentadas abaixo:

d(pu) B ap

o +V-(puu)——$+ V '([JVM)‘FSMX (43.)
d(pv) B dp

5T V - (pvu) = Y + V- (uV0) + Sy, (4b)
d(pw) _op

5t V - (pwu) = 5t V - (uVw) + Sy, (4c)

sendo u, v e w as componentes do vetor velocidade nas diregdes X, y e z,
respectivamente; u representa a viscosidade dindmica, que relaciona as tensdes com
deformagdes lineares; e Sy, Su, € Sy, denotam os termos fonte, contendo forgas de
campo.

Por fim, Versteeg e Malalasekera (2007) demonstram a obteng¢édo da equagéo
da energia, apresentada na Equacao (5). Nela, a expressdo D/Dt indica derivada
material, E representa a soma da energia interna e cinética do fluido, sendo escrito
como E =i+ 3(u* + v* + w?); k e T indicam a condutividade térmica e a temperatura do
fluido, respectivamente; e Sg é definido como termo fonte, cuja dimenséo € energia por
unidade de volume por unidade de tempo.

DE duty) dUTy) Auty) J0Ty) d(vTy)
pﬁ_—v.( u) + o 7y t ot oy + 5
a ZY xz a Z zz
(o /)+a(ZUT )+ (WTy)+a(WT ) +V - (kVT) + 5S¢

0z ox dy 0z

2.2 MODELOS DE TURBULENCIA

Turbuléncia é um fenémeno complexo, cadtico e de natureza ubiqua
(DAVIDSON, 2015). Conforme Hinze (1975), a movimentagao turbulenta das particulas
de fluido pode ser definida como uma condicédo irregular do escoamento, cujas
propriedades apresentam valores aleatérios em coordenadas espaciais e temporais.
Ainda, Tennekes e Lumley (1972) e Wilcox (2006) listam as seguintes caracteristicas
inerentes ao escoamento turbulento:

e Irregularidade, ou aleatoriedade, atributo que impossibilita abordagem
deterministica;

¢ Difusividade, responsavel por aumentar as taxas de transferéncia de momentum,
calor e massa;

e Amplo espectro de escalas de turbuléncia, apresentando simultaneamente tanto
as maiores quanto as menores escalas;
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e Numero de Reynolds (Re) elevado, indicando que as forgas inerciais possuem
grandezas maiores que as forgas viscosas;

e Flutuacdes de vorticidade tridimensionais, constituindo em estruturas rotacionais
do escoamento;

e Dissipacao, pois pelo processo cascata, os vortices maiores trasferem energia
cinética turbulenta para os menores. Ao chegar nas menores escalas, escalas de
Kolmogorov, a energia é dissipada em calor através da viscosidade molecular;

e Fenébmeno continuo, pois mesmo a menor escala de comprimento das
vorticidades continua sendo ordens de grandeza maior do que qualquer escala
molecular.

De forma que os efeitos ocasionados pela turbuléncia pudessem ser capturados
nas simulagdes CFD, diversos métodos numéricos foram criados. Versteeg e
Malalasekera (2007) afirmam que tais métodos podem ser classificados em trés
categorias: Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS), Large Eddy Simulation (LES) e
Direct Numerical Simulation (DNS).

Pelo fato deste trabalho utilizar o método RANS, este € abordado com mais
detalhes em sequéncia. Informacdes e descricbes dos demais modelos, LES e DNS,
podem ser encontrados nos trabalhos publicados por GARNIER et al. (2009) e MOIN e
MAHESH (1998).

2.2.1 RANS

Conforme comentado acima, devido a aleatoriedade das flutuagées turbulentas,
abordagens deterministicas se tornam inviaveis. Para contornar este fato, os métodos
RANS trabalham com abordagens estatisticas, separando as propriedades do
escoamento, como pressao e velocidade, em uma média temporal e uma flutuacao.
O caso ¢ ilustrado na Figura 3 e apresentado de forma matematica no conjunto de
Equacdes (6), conhecida como decomposicao de Reynolds (SANDERSE et al., 2011).

u(x, t) = U(x) + u'(x, t) (6a)
oy, t) = V(y) +v'(y, 1) (6b)
w(z, t) = W(z) + w'(z,t) (6¢c)

A decomposicao de Reynolds é substituida na equacao da continuidade,
(3), e nas equacdes de Navier-Stokes, (4a - 4c). Versteeg e Malalasekera (2007)
e SANDERSE et al. (2011) mostram que, ao aplicar a média temporal, as equagdes
da continuidade e da conservacdo da quantidade de movimento ficam na forma
como mostrada nas Equacbes (7) e (8a - 8c), respectivamente. Importante salientar
novamente que indices em negrito representam notacao vetorial.
p

SV (pU) =0 7)
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Figura 3 — Medida pontual tipica da velocidade em um escoamento turbulento
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Fonte: Adaptado de Versteeg e Malalasekera (2007, p. 41).
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onde p e p indicam as médias temporais da densidade e da pressé&o, respectivamente;
u a viscosidade dinamica; e as seis tensdes (—pu'2, —pv?2, —pw?, —pu'v’, —pu'w’ e
—pv'w’) compdem o tensor tensdo de Reynolds, que representa a transferéncia média
de momentum pelas flutuagdes turbulentas (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

As Equacdes (8a - 8c) sdo conhecidas como as equacgées RANS. Todavia,
ao ter aplicado a média de Reynolds, seis variaveis independentes sao introduzidas,
significando que o sistema ainda nao esta fechado (WILCOX, 2006). Por causa da
dificuldade de calcular estes termos extras, modelos de turbuléncia sdo empregados
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). De acordo com Wilcox (2006), é possivel
separar tais modelos em quatro categorias:

e Modelos algébricos, ou zero-equacgao, podendo-se citar o classico modelo de
PRANDTL (1925);
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e Modelos uma-equacao, cuja publicacdo mais conhecida foi feita por SPALART e
ALLMARAS (1992);

e Modelos duas-equacdes, abordados com mais detalhes a sequir;

e Modelos de transporte de tensao, citando-se as publicacdes pioneiras de CHOU
(1945) e ROTTA (1951).

No cenario dos modelos duas-equagdes, um dos que foram desenvolvidos € o
modelo padrao k-, de LAUNDER e SPALDING (1973). Nele, duas equacdes diferencias
parciais sao introduzidas, uma para a energia cinética turbulenta k e outra para a
dissipacéao turbulenta e (SANDERSE et al., 2011). Ainda, ha o modelo k-w, proposto
pela primeira vez por Kolmogorov (1942) e aperfeicoado por diversos pesquisadores
posteriormente (WILCOX, 2006). O parametro w indica a taxa de transferéncia de
energia cinética turbulenta as menores escalas da turbuléncia, o que faz com que o
modelo tenha acuracia em regides proximas de paredes (WILCOX, 2006).

Embora existam diversos outros, o ultimo modelo a ser comentado é o k-w
SST (Shear Stress Transport), desenvolvido por MENTER (1993). Este modelo €, na
esséncia, a unido dos dois mencionados anteriormente: k-e em regides distantes de
paredes e k-w na proximidade com paredes (BULAT; BULAT, 2013).

2.3 MALHA COMPUTACIONAL

A solucdo numérica das equagdes diferenciais parciais, expostas acima,
necessita de discretizagdo do dominio em um conjunto de pontos ou volumes
elementares (THOMPSON et al., 1985). Estes pontos, denominados pontos nodais,
sdo posicionados, dependendo do método, no centro do Volume de Controle (VC). A
este conjunto de volumes, € atribuido o nome de malha computacional.

As malhas podem ser definidas como estruturadas ou ndo-estruturadas, sendo
que esta categorizagédo depende da regularidade envolvida. Na estruturada, nota-se
um elevado grau de regularidade, por causa de um sistema de coordenadas bem
definido. Por outro lado, na n&o-estruturada, ndo é possivel estabelecer um sistema
de coordenadas global (BAKER, 1995; SHAW; WEATHERILL, 1992). Embora existam
outras opgodes, tradicionalmente sdo utilizados elementos hexaédricos e tetraédricos
para as malhas estruturadas e nao-estruturadas, respectivamente (KALLINDERIS et
al., 1996). Na Figura 4, é apresentado uma exemplificacdo desses dois modelos.

Malhas estruturadas originam uma quantidade inferior de células em
comparagado com uma malha ndo-estruturada, resultando em menor custo de meméria
computacional (KALLINDERIS et al., 1996; CENGEL; CIMBALA, 2014). Ainda, estas
malhas permitem um melhor refino em camadas limites, locais préximos de paredes
cujas propriedades de escoamento possuem gradientes elevados (CENGEL; CIMBALA,
2014). Todavia, a auséncia de flexibilidade, caracteristica advinda da regularidade
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Figura 4 — Exemplos de malhas bidimensionais estruturada (a) e ndo-estruturada (b)

(@) (b)
Fonte: Adaptado de Cengel e Cimbala (2014, p. 884).

envolvida, acarreta em dificuldades de geracdo malhas adequadas em geometrias
complexas (BAKER, 1995; PIRZADEH, 1994).

Por outro lado, malhas ndo-estruturadas formadas por elementos tetraédricos
sao capazes de preencher um determinado volume com formato arbitrario, oferecendo
a melhor flexibilidade geométrica (KALLINDERIS et al., 1996; SHAHPAR; LAPWORTH,
2003). Todavia, esta caracteristica benéfica é contraposta com o uso excessivo de
memoria e processamento computacional. Isto ocorre devido a irregularidade da
estrutura de dados, necessitando armazenamento de informag¢des sobre conectividade
entre pontos nodais, faces e células (KHAWAJA et al., 1995; PARTHASARATHY et al.,
1995; FERZIGER; PERIC, 2002).

Uma alternativa a esses dois modelos € a malha hibrida. Trata-se de uma
combinacéo entre a malha estruturada e nao-estruturada, resultando em uma malha
gue possui as vantagens de ambos: capturar a camada limite na proximidade de uma
parede e a flexibilidade de preencher o restante do dominio computacional (IRMISCH
et al., 1999; ITO; NAKAHASHI, 2004; BECKER et al., 2010).

2.4 METODO DOS VOLUMES FINITOS

O Método dos Volumes Finitos (MVF) € um método de discretizacao para
simulagdes numeéricas de diversos tipos (EYMARD et al., 2000). No caso da mecénica
dos fluidos, este consiste na integracdo das equacdes de conservacao no volume de
controle (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Versteeg e Malalasekera (2007) estabelecem trés etapas para o método:
geracao da malha, discretizacao e solucao das equagdes. Quanto ao primeiro passo,
ja foi comentado a respeito na secao 2.3. As etapas subsequentes sao abordadas em
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seguida.

2.4.1 Esquemas de discretizacao

Ao realizar a integragéo das equacdes de conservagéo ao longo do volume,
surgem alguns termos que devem ser avaliados em cada face do VC. Como, no
Método dos Volumes Finitos, os pontos s&o localizados no centro dos Volumes de
Controle, surge a necessidade de aplicar interpolagcdes numéricas para que se obtenha
as propriedades nas faces, processo conhecido como esquema de interpolacéo
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Entre os modelos existentes, pode-se citar 0 Esquema das Diferengas Centrais,
o Esquema de Interpolacao Upwind (ou Contra o Vento, em traducéo livre), o Hibrido, e
os de ordens maiores como QUICK e TVD (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Uma
descricdo mais aprofundada de cada esquema de interpolagdo pode ser encontrada
na literatura supracitada.

2.4.2 Algoritmos de solucao

A solugédo das equagdes de Navier-Stokes é complicada pela falta de uma
equacao independente para a pressao, cujos gradientes impactam as trés equacdes
do momentum. Ao combinar estas equacdes com a expressao da continuidade, a
pressao pode entdo ser determinada, processo conhecido como acoplamento presséo-
velocidade (FERZIGER; PERIC, 2002).

O modelo numérico desenvolvido por PATANKAR e SPALDING (1972),
denominado de técnica de correcao da pressao, € um dos que permitem calcular
o sistema de equacdes acoplados para o caso incompressivel. Tal técnica é descrita
detalhadamente por Patankar (1980) e implementada em um algoritmo denominado
SIMPLE (do inglés, Semi-Implicit Method for Pressure-Linked Equations, ou Método
Semi-Implicito para Equacdes de Pressdo Acopladas em traducéo livre).

Apbs o desenvolvimento do SIMPLE, diversos outros algoritmos foram feitos,
podendo-se citar o SIMPLER (SIMPLE Revisado), o SIMPLEC (SIMPLE Consistente) e
o PISO (do inglés, Pressure Implicit with Splitting of Operators, ou Pressdo Implicita com
Particdo dos Operadores em traducao livre) (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Quanto ao termo semi-implicito, que aparece no nome dos algoritmos acima,
trata-se de um método de avango no tempo intermediario aos casos extremos: explicito
e implicito. Ambos sdo discutidos em seguida.

No método explicito, as equacdes discretizadas ficam em fungao apenas de
termos no passo de tempo anterior. Isto resulta em célculos que utilizam apenas
operagOes algébricas, consideradas de facil implementacao. Por outro lado, o passo
de tempo que pode ser adotado é limitado, sendo que valores elevados ocasionam
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instabilidade na computacao (WILCOX, 2006).

No método implicito, os calculos ndo dependem apenas do passo de tempo
anterior mas também do tempo atual. Asim, este esquema é incondicionalmente estavel
para qualquer valor de passo de tempo, todavia valores reduzidos sdo necessarios
para garantir acuracidade. Ainda, a solugao envolve inversao de matrizes, sendo mais
custoso computacionalmente (WILCOX, 2006; VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Métodos de avanco no tempo também podem ser utilizados para solucionar
problemas de regime permanente. Isto € feito ao permitir que a solucéo seja iterada no
tempo até que as variagcdes temporais sejam menores que uma tolerancia especificada
(WILCOX, 2006; FERZIGER; PERIC, 2002).

Os algoritmos comentados acima sao adequados para casos gerais em CFD,
em que a hipétese de fluido incompressivel € comumente empregada. Todavia, em
simulacdes numéricas de maquinas de fluxo, a compressibilidade é um fenédmeno
gue ha de ser considerado. Assim, ha algoritmos desenvolvidos especificamente para
turbomaquinas, citando-se as publicacoes feitas por HAH (1984) e DAWES (1987).

O solucionador CFX, do programa ANSY'S, é utilizado neste trabalho. Todavia,
sua codificacao se trata de natureza fechada, cujos métodos de solugdo empregados
nao sao divulgados a comunidade cientifica.

2.5 CONDICOES DE CONTORNO

Condigbes de contorno sdo necessarias de forma que se obtenha uma solucao
em CFD precisa (CENGEL; CIMBALA, 2014). Tais condigbes indicam como exatamente
uma face, ou um plano da geometria, se comporta numericamente, modificando os
termos fontes nas equacoes discretizadas (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Pode-se listar as seguintes condicdes de contorno usualmente utilizadas:
entrada, saida, pressao prescrita, parede, simetria e periodicidade (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007). Mais detalhes sobre tais condicées sdo apresentadas em
seguida.

A principal caracteristica das condi¢ces de entrada e saida, € que ha vazao
de fluido na fronteira do dominio, sendo que as duas se diferenciam pela direcao
do escoamento em relagdo ao vetor normal a face. Em ambas as condicdes, séo
inseridas informacdes das propriedades do escoamento ao longo da face, como
pressao, velocidade, temperatura ou vazao massica (VERSTEEG; MALALASEKERA,
2007; CENGEL; CIMBALA, 2014).

A condicado de contorno de pressao prescrita € utilizada em situagdes cuja
distribuicdo das propriedades do fluido s&o desconhecidas, enquanto que o valor da
pressao é sabido (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Ao aplicar a condi¢ao de contorno de parede, busca-se satisfazer a condicao
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de nao escorregamento, ou seja, as particulas de fluido adjacentes a parede devem
possuir velocidade nula (CENGEL; CIMBALA, 2014). Nas particulas subsequentes,
existe um gradiente de velocidade devido aos efeitos viscosos, regido conhecida como
camada limite. Resolver numericamente todos os detalhes desta camada iria requerer
um numero exorbitante de pontos nodais (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Desta
forma, utiliza-se fungdes-parede, o que faz com que as propriedades do escoamento
proximo a parede sejam modeladas ao invés de calculadas. Estas fungdes sao descritas
com maior profundidade por Versteeg e Malalasekera (2007) e Wilcox (2006).

Em seguida, duas condi¢gbes parecidas, mas n&o idénticas, sdo discutidas:
simetria e periodicidade. Na primeira, as variaveis do escoamento sdo espelhadas em
um plano simétrico, em que, matematicamente, os gradientes em direcdo normal
a essa face sdo nulos. Na segunda, as caracteristicas do escoamento em uma
face sdo correlacionadas a uma segunda face de geometria idéntica, cujo fluxo
através da fronteira ndo necessariamente precisa ser nulo (CENGEL; CIMBALA, 2014).
Ambas as condi¢des permitem simular numericamente uma porgao do dominio fisico,
conservando recursos computacionais. Tais condigdes sao ilustradas na Figura 5.

Figura 5 — Visualizacao da condi¢do de contorno de periodicidade (a) e simetria (b)
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Fonte: Adaptado de Cengel e Cimbala (2014, p. 891 e 892).

2.6 ERROS E INCERTEZAS NUMERICAS

DENTON (2010) alerta para o perigo em confiar cegamente nos resultados
obtidos por calculos em CFD, pois vendedores de pacotes comerciais ofuscam as
limitacbes de seus programas computacionais e os autores de artigos técnicos,
guando comparam seus calculos em CFD com dados experimentais, costumam rejeitar
qualquer resultado que nao corresponde com o esperado. O autor afirma ainda que
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as publicacdes que apresentam apenas os bons resultados transmitem uma falsa
impressdo de acuracidade da ferramenta a comunidade cientifica.

Assim, previamente a abordagem dos erros e incertezas envolvidos nos
céalculos em CFD, considera-se importante definir tais termos. Erro € uma deficiéncia
reconhecida no modelo CFD que ndo é causada por uma falta de conhecimento,
enquanto que incerteza € uma possivel falha no modelo CFD que é ocasionada pela
auséncia de um completo entendimento (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

As causas de erros em CFD podem ser: numéricas, advindas das aproximagoes
matematicas; de programacao, com defeitos ou falhas na codificagcdo do programa
computacional em questado; ou de usuario, através de utilizagao errébnea do software
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Quanto aos erros numéricos, DENTON (2010)
explica que as aproximacoes feitas nas equacdes diferenciais parciais sdo inevitaveis
em qualquer método numérico.

Ja as incertezas nos modelos CFD estdo associadas com discrepancias
entre o escoamento real e o modelado. Tais diferengas podem vir: do dominio
geométrico, das condi¢cdes de contorno e das propriedades do fluido. O primeiro
esta associado com as tolerancias incluidas na manufatura do modelo real, e também
com a perda de informacao na exportacdo de um modelo geométrico em CAD (do
inglés, Computer Aided Design) para um programa CFD. O segundo esta relacionado
com a impossibilidade de especificar certas condicdes de contorno com elevado
grau de acuracia. E por fim, o terceiro se relaciona com a adocao da hipétese de
propriedades de fluido constantes, fato que gera erros no caso desta hipdtese estar em
desconformidade com o caso real (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

O envolvimento de relacbes semi-empiricas para lidar com fenémenos
complexos, como a turbuléncia, agrega incertezas na modelagem fisica do problema
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Ainda, mais especificamente no caso de
turbomaquinas, DENTON (2010) afirma que erros sao originados: nos planos de
mistura, que permitem o célculo do escoamento entre colunas de pas em relativo
movimento; na modelagem do bordo de fuga, regido que costuma estar em regime
transiente pela presenga das vorticidades; e na modelagem imprecisa do pequeno
espaco entre a ponta da pa e a carcaca externa do rotor, conhecida em inglés pelo
termo tip leakage.

Apesar de todas as incertezas apontadas acima, CFD continua sendo uma
ferramenta valiosa para o desenvolvimento e analise de turbomaquinas, contanto que
as simulagbes sejam modeladas cuidadosamente com um completo entendimento de
suas capacidades e limitagdes (DIXON; HALL, 2014).
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2.7 MECANICA DOS FLUIDOS EM TURBOMAQUINAS

O compressor axial consiste em uma série de estagios, cada um
contendo um conjunto de pas rotoras seguido de outro conjunto de pas estatoras
(SARAVANAMUTTOO et al., 2001). As pas rotoras sao acopladas no eixo do rotor, que
por consequéncia movimentam-se circularmente, e as pas estatoras séo acopladas na
carcaca do compressor, consideradas estacionarias (DIXON; HALL, 2014).

Aerodinamicamente, as pas do rotor geram sustentacao de forma similar aos
aerofélios empregados nas asas de aeronaves: ha uma diferenga de pressao entre
o extradorso e intradorso da pa ocasionada pela sua movimentacgdo (LEE, 2013). Ao
conectar uma série de estagios, a razao de compressao desejada € obtida (ROLLS-
ROYCE PLC, 1996).

Ao longo dos estégios, embora a velocidade absoluta do fluido € incrementada,
sua velocidade relativa em relagao ao rotor é reduzida, o que caracteriza um processo
de difusdo (SARAVANAMUTTOO et al., 2001). Desta forma, o escoamento esta sempre
sujeito a um gradiente de pressao adverso e, a menos que este incremento de pressao
esteja sob controle, existe o risco de ocorrer a separacao da camada limite (HILL;
PETERSON, 1992).

Figura 6 — Vista meridional (a) e vista em cascata (b) dos rotores axiais
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Fonte: Adaptado de SARAVANAMUTTOO et al. (2001, p. 187) e LEE (2013, p. 108)

Ha duas formas de se visualizar as turbomaquinas axiais: a vista meridional e
a vista em cascata. A primeira consiste em uma representacao grafica dos estagios
em um plano paralelo ao eixo do rotor, Figura 6a. A segunda é uma aproximacao
bidimensional de uma coluna de pas, representada na Figura 6b (CENGEL; CIMBALA,
2014).
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Figura 7 — Tridngulos de velocidades tipicos para um estagio de compressor axial
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Em compressores axiais, os vetores de velocidade sdo comumente
representados em tridngulos de velocidade, conforme Figura 7. Esta figura indica
que o ar se aproxima do rotor com velocidade absoluta C; e com angulo a; em relagéo
ao eixo axial. Ao combinar com a velocidade do rotor U, encontra-se a velocidade
relativa a pa, V4, com angulo 8, em relagéo a direcdo axial. Apds passar pelo rotor, o
fluido sai com velocidade V, com angulo f3,, sendo que este ultimo é determinado pela
angulacéo do bordo de fuga da pa. Em casos mais simples, cujo rotor foi projetado para
que a velocidade axial C, permanecesse constante, os valores de V;, a, e C3 podem
ser obtidos através de relagdes trigonométricas. Por fim, o ar passa pelo estator, em
que é desacelerado a uma velocidade absoluta C3 com angulo a3 em relacédo ao eixo
axial (SARAVANAMUTTQOO et al., 2001).

Por outro lado, a turbina axial ndo sofre problemas de gradiente de pressao
adverso, cuja camada limite € bem comportada e problemas de descolamento sao
facilmente contornados (HILL; PETERSON, 1992). O estagio desta maquina consiste
em um conjunto de pas estatoras seguido de outro conjunto de pas rotoras, conforme
apresentado na Figura 8. Os pontos 4, 5 e 6 representam a entrada do estator, entrada
do rotor (ou saida do estator) e saida do rotor, respectivamente.

De forma semelhante ao caso do compressor, os triangulos de velocidades da
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Figura 8 — Localizagdo dos pontos 4, 5 e 6 e tridngulos de velocidades tipicos para
uma turbina axial
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Fonte: Adaptado de SARAVANAMUTTOO et al. (2001, p. 320).

turbina axial sdo construidos com relagdes trigonométricas entre as componentes de
velocidades. O fluido entra na maquina com velocidade absoluta C, e é acelerado a
uma velocidade C5 com angulo as em relacao ao eixo axial. Em coordenadas relativas
a pa do rotor, o escoamento possui velocidade relativa V5 com angulo 5. Apos passar
pelas pas do rotor, 0 escoamento sai com velocidade relativa Vs em um angulo s com
o bordo de fuga. Por fim, a adi¢do vetorial de Vi com a velocidade tangencial U fornece
a magnitude e direcao da velocidade absoluta, Cg € ag (SARAVANAMUTTOO et al.,
2001).

AUNGIER (2003) comenta que, o fato importante da construgcdo desse
diagrama de velocidades é que se trata de uma técnica fundamental, comumente
empregada por aerodinamicistas de turbomaquinas de forma que seja possivel
converter entre as condicdes relativas e absolutas do escoamento.
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3 METODOLOGIA

Neste capitulo, € apresentada a metodologia para atingir os objetivos
deste trabalho, que consistem na modelagem geométrica e simulacdo numérica de
compressores axiais, comparando os triangulos de velocidades analitico e numérico.

3.1 MODELAGEM GEOMETRICA

Conforme um dos objetivos do trabalho, busca-se modelar geometricamente
as pas de um compressor axial. O rotor em questao se trata do Rotor NASA 37,
desenvolvido e estudado por REID e MOORE (1978). Embora o documento técnico
supracitado contenha os resultados dos experimentos, os dados geométricos das pas
do rotor foram publicados dois anos mais tarde, pelos mesmos autores (MOORE; REID,
1980). O conjunto de pontos, que possibilita desenhar tridimensionalmente a geometria
do Rotor NASA 37, é apresentado nas Tabelas 1 e 2.

Tabela 1 — Dados geométricos da pa do Rotor NASA 37, parte 1

PC Tie Toc Kic KTC Koc AC CA

0 252,30 245,06 62,53 62,83 49,98 -15233 55,92
5 249,35 242,18 61,66 61,86 49,07 -14582 56,09
10 245,97 239,29 60,76 60,86 48,18 -13,139 56,03
15 24254 236,41 60,07 60,09 47,34 -11,768 55,98
30 232,11 227,75 58,48 58,09 4422 -7,804 55,83
50 217,61 216,22 56,53 54,49 38,87 -2,276 55,70
70 202,46 204,68 54,24 50,48 32,37 3,311 55,71
85 190,30 196,03 52,67 47,60 2528 8,010 5591
90 186,03 193,14 52,37 46,87 22,68 9,728 56,04
95 181,61 190,26 52,17 46,39 19,75 11,584 56,22
11 100 177,80 187,36 52,04 46,03 16,75 12,602 56,27

— U
o@OC\IO)U‘I-POOT\)—'-:U

Fonte: Adaptado de MOORE e REID (1980, p. 22)

Os acrénimos e simbolos que aparecem em ambas as tabelas sdo descritos
como:
e PR: Numero do perfil da pa;
e PC: Porcentagem do comprimento da pa em que o perfil se situa;
e 7. Raio do Bordo de Ataque (BA), em milimetros;
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¢ 7,.: Raio do Bordo de Fuga (BF), em milimetros;

e «;c: Angulo entre a linha de centro do perfil no BA e o plano meridional, em graus;

e «rc: Angulo entre a linha de centro do perfil no ponto de transicdo e o plano
meridional, em graus;

e «oc: Angulo entre a linha de centro do perfil no BF e o plano meridional, em graus;

e AC: Angulo entre a direcéo axial e a superficie conica em que o perfil se situa,
em graus;

e CA: Corda aerodinamica, em milimetros;

o t;.: Espessura da pa no BA, em milimetros;

e t,.. Espessura da pa no Ponto de Maxima Espessura (PME), em milimetros;

e t,.: Espessura da pa no BF, em milimetros;

e z;.: Distancia axial do BA, medido a partir do Bordo de Ataque do perfil conectado
ao Eixo do rotor (BAE), em milimetros;

e z,.. Distancia axial do PME, medido a partir do BAE, em milimetros;

e z,.: Distancia axial do ponto de transicao, medido a partir do BAE, em milimetros

e z,.: Distancia axial do BF, medido a partir do BAE, em milimetros;

e ACM: Angulo entre corda aerodinamica e plano meridional, em graus;

Tabela 2 — Dados geométricos da pa do Rotor NASA 37, parte 2

PR tie Eme toc Zic Zime Zte Z, ACM
1 025 1,75 0,25 7,13 2430 23,99 33,72 60,63
2 026 186 0,26 6,65 2390 23,72 34,24 59,61
3 028 199 0,28 6,15 23,46 23,34 34,75 58,54
4 029 211 0,29 5,74 23,04 22,80 3520 57,65
5 032 250 033 466 2225 2094 36,44 55,11
6 037 303 038 3,17 21,64 19,28 38,22 51,16
7 042 360 043 1,76 20,69 17,73 40,15 46,54
8 047 4,07 047 0,79 20,10 17,33 41,583 4282
9 048 425 049 048 19,84 16,60 41,98 41,48

—_
o

0,50 443 050 0,21 19,57 1591 42,41 40,17
0,51 458 051 0,00 19,33 15,30 42,83 38,92

—
—

Fonte: Adaptado de MOORE e REID (1980, p. 22)

A modelagem da péa do rotor segue a parametrizacao Arcos Multiplos Circulares
(MCA, do inglés Multiple Circular Arc), desenvolvido por CROUSE et al. (1969) e
descrito de forma sucinta por PIOLLET et al. (2019). Os parametros envolvidos no MCA
séo ilustrados na Figura 9.
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Figura 9 — Visualizacdo de um exemplo de pa parametrizada por MCA

Superficie conica
desenrolada \\
y N

Arco de saida \ .-~ Roc

Ponto de transi¢do
100% _\
\)

50%

Arco de entrada L.
_\ Ponto de méaxima

0% espessura

Tic

22 z >
~“ic #mc ~tc ~oc

Fonte: Adaptado de PIOLLET et al. (2019, p. 5)
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A
Kic \ " lic

Ao compreender os conceitos da parametrizagdao MCA, o primeiro passo da
modelagem ¢é inserir no CAD dois pontos referentes a primeira se¢cao da pa, que
representam o BA e BF. O posicionamento destes pontos é feito com as informagoes
de 7ic, Zic, Toe, Zoc; AC € ACM. Em seguida, é estabelecido um plano que passe por tais
pontos, entidade em que o perfil aerodinamico da pa € desenhado.

No plano, sdo inseridos mais dois pontos necessarios para desenhar o contorno
aerodinamico: o ponto de transicdo e o PME do perfil. Depois, dois segmentos de
circulos sédo adicionados ao esbog¢o, sendo que uma ponta de cada arco é conectada
no BA e no BF, e as pontas restantes de ambos sdo conectadas no ponto de transigao.
Em seguida, sao construidas retas de auxilio, uma para cada ponto ja estabelecido.
Nestas retas, os valores de i, ki € k., S@0 inseridos de forma congruente com os
dados da Tabela 1. Entéo, o raio de ambos os arcos sdo ajustados automaticamente
quando se adiciona a relacao de que estes sdo tangentes as retas definidas acima,
resultando na curva que representa a linha de centro do perfil aerodinamico.

Em seguida, utiliza-se as informacgdes de t;. e t,, Tabela 2, para desenhar
circulos nos pontos do BA e do BF, respectivamente. Entédo, é adicionado outra reta
de auxilio, passando pelo PME, sendo perpendicular a linha de centro e possuindo o
tamanho indicado por t,,.. E como ultima etapa do desenho do perfil, mais arcos sao
adicionados, contornando os circulos do BA e BF, passando pela reta de auxilio no
PME e possuindo relagdes tangenciais com estas entidades.

O procedimento descrito acima é repetido para cada sec¢ao da p4, totalizando
11 perfis. Com todos os esbogos desenhados, o formato tridimensional é obtido ao
aplicar o recurso Loft do SolidWorks. Por fim, a modelagem das pas é finalizada ao
aplicar o recurso de repeticao circular ao redor do eixo do rotor, construindo as demais
35 pas do Rotor NASA 37.

Ainda no mesmo arquivo do programa, sao inseridos os pontos que delimitam o
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caminho que o escoamento ha de percorrer. Estes pontos sdo utilizados para construir
a geometria do eixo e da carcaca do compressor, apresentados na Tabela 3. Entao,
duas splines sao inseridas: uma para o conjunto de pontos que delimita o eixo, e outra
para o conjunto de pontos da carcaca. Em seguida, estas splines sao utilizadas para
realizar a extrusdo do eixo e da carcaga, finalizando a modelagem geométrica do Rotor
NASA 37.

Tabela 3 — Coordenadas do caminho do escoamento

Lado eixo Lado carcaca
Distancia axial, Raio, Distancia axial, Raio,

em mm em mm em mm em mm
-228,60 175,26 -228,60 256,54
-154,00 175,26 -154,00 256,54
-76,20 175,26 -76,20 256,54
-25,68 175,39 -25,68 256,43
0 177,80 0 254,00
18,54 182,55 6,32 252,47
41,37 187,14 18,54 249,25
48,59 188,21 19,74 248,82
65,66 190,35 32,82 245,11
88,90 192,79 44,45 242,85
106,40 193,80 48,59 242,32
127,40 194,31 65,38 241,45
154,00 194,31 86,28 240,11
- - 88,90 239,93

- - 106,40 238,51

- - 127,00 237,49

- - 154,00 237,49

Fonte: Adaptado de MOORE e REID (1980, p. 65)

3.2 ANALISE ANALITICA

A obtencéao das caracteristicas do escoamento ao longo do compressor axial
em questao, Rotor NASA 37, é feito com o método de triangulo de velocidades, que
consiste em uma abordagem tedrica do problema fisico. Nesta secéo, € apresentado o
passo a passo para confeccionar tal tridangulo.
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Os valores de raios de pa do rotor, apresentados na Tabela 1, e do estator,
disponibilizados por MOORE e REID (1980), s&o utilizados para encontrar o raio médio.
Isto é feito através da Equacao (9), cujos valores calculados sdo apresentados na
Tabela 4. Os parametros 7, e rs indicam os valores dos raios de pa no eixo e na carcaca,
respectivamente.

Ty, + 75
=

(9)

Tabela 4 — Valores de raios de pa, em milimetros

Rotor entrada  Rotor saida  Estator entrada  Estator saida

T 177,80 187,30 188,37 192,38
Ts 252,30 245,06 242,54 240,08
T'm 215,05 216,18 215,46 216,23

Fonte: Adaptado de MOORE e REID (1980, p. 22 e 23)

Percebe-se que o valor de raio médio mantém-se praticamente constante ao
longo do estagio. Assim, adota-se que r,, = 215,73, obtido através da média dos quatro
valores de r,, apresentados na Tabela 4. Esta hipétese possui erro relativo maximo de
0,316%, considerada satisfatoriamente plausivel. Entao, utiliza-se a Equacéao (10) para
encontrar a velocidade tangencial (U):

sendo que o parametro 72 representa a velocidade de rotacdo do eixo e equivale a 1800
rad/s, conforme comentado por REID e MOORE (1978).

Em seguida, sdo aplicadas relacbes trigonométricas para encontrar a
velocidade relativa e a absoluta, Equacdes 11 e 12. Os subindices que aparecem
nas equacdes subsequentes seguem de acordo com a convengdo adotada na Figura 7.
O angulo B; equivale ao angulo ;¢ do perfil nimero 6, Tabela 1, sendo igual a 58,53°.

_

Vil= G (1)
_ vl

€11 = o) (12)

O triangulo de velocidades no ponto 2 serve tanto para a saida do rotor quanto
para entrada do estator. Assim, este é encontrado utilizando as caracteristicas da pa do
rotor no BF. Ainda, assume-se que a velocidade axial do ponto 1 é mantida constante:
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C.1 = Cip = Vip. Logo, € possivel encontrar de imediato o valor da velocidade relativa,
Equacgéo (13).

Vo
cos(f2)
Sabendo que a velocidade absoluta é definida como a soma vetorial das
velocidades tangencial e relativa, Cs = U, + V5, encontra-se o modulo de C, através da
Equacéo (14). A subtracdo que aparece na decomposi¢cao da componente tangencial
da velocidade absoluta, surge a partir de analise trigonométrica da Figura 7.

Vol =

(13)

Wﬂ:Jmm%w@f=Jmﬂ4%mmmfﬂay (14)

Entdo, o angulo a, é obtido através de relagdo trigonométrica, conforme
Equacéo (15).

Caw
ay = arctan(c2 ) (15)

2a

Por fim, a velocidade absoluta no ponto 3 e o angulo do escoamento com o
eixo axial, sdo obtidos com as aproximagdes de que C3 =~ C; € a3 = a;.

De forma que seja possivel verificar o erro envolvido com as aproximagdes do
método de triangulo de velocidades, a seguir é feita a comparacao da razao de pressao
(ps/p1) tedrico com o experimental. Assim, estes calculos se iniciam com a obtencéo
da area da secgéao transversal, conforme Equacao (16).

A=n(r2 - 1) (16)

A substituico dos valores de raio de acordo com a Tabela 4 indica qual valor de
area que se obtém, A; ou A;. Em seguida, conhecendo a expressdo da vazdo massica
(ri1), Equacéo (17), manipula-se de forma a obter a densidade do fluido, Equacéao 18.

i = p |Cq| Ay (17)
1l
P = 1A (18)

O valor de 1 € obtido por REID e MOORE (1978), cujo valor é de 20,19 kg/s.
Entdo, a presséo estatica € encontrada a partir da expresséo de gas ideal, Equacéao
(19).

P1= PlRT1 (19)
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De forma analoga aos passos anteriores, as propriedades de densidade e
pressao na saida do estator podem ser obtidas através das Equacgdes (20) e (21).

_ m
P3 = 1Cs1A3

(20)

ps = p3RT3 (21)
Para encontrar T3, necessario na Equacao (21), utiliza-se arazao T5/T; = 1,270

obtida por REID e MOORE (1978). Assim, dividindo as Equacgdes (21) e (19), encontra-
se a razéo de presséo teorica (ps/p1), apresentada na Equacgéo (22).

ps _ |Ci|Ar Tj

p IClAs Ty

O valor encontrado é entdo comparado com o valor experimental, (p3/p1)e,

encontrado por REID e MOORE (1978) como sendo 2,050, e calcula-se o erro relativo
(ER,) através da Equagéo (23).

(22)

_ l(p3/p1)e — p3/p1l
(P3/p1)e

ER, (23)

3.3 ANALISE NUMERICA

Embora neste trabalho seja modelado geometricamente o Rotor NASA 37,
conforme sec¢ao 3.1, este n&o é utilizado para rodar a simulacdo numérica. Para isso,
seria necessario superar as dificuldades encontradas na modelagem, destacadas na
secao 4.1, e utilizar o modelo CAD resultante para modelar a malha computacional.

Como € imprescindivel uma analise numérica neste trabalho, a geometria
a ser analisada consiste em uma completamente independente do Rotor NASA 37,
consistindo no estagio Unico de uma turbina axial. Sua malha computacional se encontra
previamente pronta e disponibilizada pelo proprio ANSYS.

3.3.1 Dominio geométrico

Nesta geometria, o rotor e estator possuem 113 e 60 pas, respectivamente. O
raio interno e externo do rotor do rotor sdo de 457,15 mm e 375,66 mm, respectivamente,
resultando em r,, = 412,22 mm.

A malha computacional que envolve o rotor possui formato estruturado, com
602 nds e 546 elementos, enquanto que no estator consiste em uma malha néo-
estruturada, com 1474 nés e 2565 elementos. Na Figura 10, é possivel visualizar o
dominio geométrico, consistindo em duas pas rotoras e uma pa estatora, juntamente
com suas malhas.
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Figura 10 — Malha computacional da geometria simulada numericamente

Fonte: Autor (2019).

3.3.2 Definicoes numéricas

O caso numérico € construido na interface grafica Turbomaquinas do CFX-Pre.
Apods inicializar o programa, estabelece-se que o caso se trata de uma turbina axial em
regime permanente. Em seguida, as malhas do rotor e do estator mencionadas acima
sao adicionadas, verificando se as interfaces de entrada e saida estao localizadas nas
faces adequadas. Entre as op¢cdes de modelo de turbuléncia que o programa dispde,
k-e e k-w SST, o primeiro € escolhido pelo motivo da malha utilizada n&o ser refinada o
suficiente para aplicar o segundo modelo. Entédo, escolhe-se 0 esquema advectivo High
Resolution, o0 modelo de transferéncia de calor Total Energy e fungao parede Scalable
(ou Alta Resolucao, Energia Total e Escalavel em traducéo livre, respectivamente).

Informagdes gerais do caso séo inseridas logo em seguida, como pressao de
referéncia de 0,25 atm, temperatura de entrada de 340 K, fluido de trabalho sendo gas
ideal e rotacdo do rotor de 523,6 rad/s. Na sequéncia, as condi¢bes de contorno sdo
estabelecidas, apresentadas na Tabela 5.

Nesta tabela, a condi¢cdo de parede contra-rotativa é aplicada para representar
qgue a pa do rotor ndo esta presa na carcaga. A interface Rotor-Estator escolhida € o
modelo Frozen Rotor, ou Rotor Congelado em traducao livre. O valor de pressao total,
prescrito na face de entrada do estator, consiste no valor manométrico da pressao, cujo
valor absoluto é de 0,25 atm. Por fim, todas as paredes devem satisfazer a condicao de
nao-escorregamento e s&o adiabaticas.



Tabela 5 — Condigbes de contorno aplicadas

Face Condicao de contorno Valor
Entrada do estator Presséo total 0 atm
Pa do estator Parede -
Pa do estator Periodicidade circular -
Eixo do estator Parede -

Carcacga do estator Parede -
Saida do estator Interface Rotor-Estator -
Entrada do rotor Interface Rotor-Estator -

P& do rotor Parede -
P& do rotor Periodicidade circular -
Eixo do rotor Parede -
Carcaca do rotor Parede contra-rotativa -
Saida do rotor Vaz&o massica 0,06 kg/s

Fonte: Autor (2019).

3.3.3 Processamento computacional

A solugcao das equacdes diferenciais parciais regentes do problema fisico é
feito pelo algoritmo CFX, incluso no programa ANSYS.

O critério de convergéncia estabelecido consiste na tolerancia residual de
1-107° e erro permitido na conservacdo da massa de 0,5%. Caso a convergéncia nao
seja alcancada em até 500 iteracdes, a solucao € interrompida.

O calculos séao feitos com o recurso dupla precisao ativado e, como o programa
utiliza métodos de avang¢o no tempo para solucionar o problema de regime permanente,
0 passo de tempo ¢é definido como sendo automatico, fazendo com que o programa
encontre o valor mais adequado a cada iteracéo.

3.3.4 Pods-processamento

Apo6s a realizagao dos calculos pelo computador, o processamento dos dados
gerados é feito com o programa CFD-Post. Nele, sao utilizados ferramentas de obtencao
das propriedades do escoamento ao longo das faces do dominio geométrico. Uma vez
tendo conhecimento das velocidades envolvidas, o tridngulo de velocidades é criado e
comparado com sua versao analitica, cujo procedimento € destacado em seguida.
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3.3.5 Comparacao com o caso analitico

A construcdo do diagrama de velocidades para a turbina axial requer um
parametro de entrada. Este € escolhido como a componente axial da velocidade
absoluta na entrada do rotor, C;5, € obtido através da simulacao numérica. Entao,
o restante dos parametros sdo encontrados através de relagbes trigonométricas,
conforme comentado em sequéncia.

Sabe-se que a componente axial da velocidade relativa é a mesma que em
coordenadas absolutas: V,5 = C,;5. Conhecendo também os angulos de pas, advindos
da propria geometria do rotor, obtém-se a velocidade relativa na entrada do rotor,
Equacgéo (24). Logo em seguida, este valor é utilizado para calcular a velocidade
absoluta, conforme Equacao (25), onde a velocidade tangencial U é obtida da Equagéo
(10).

_ V5a
Vil= oo (24)
Csl = AJ(Ca)? + (U] + |Vl sin s’ (25)

Em seguida, o angulo a5 € obtido através de relacao trigonométrica, conforme
Equacgéo (26).

a5 = arctan ((éSw ) (26)

5a
Entdo, assume-se que a velocidade axial € mantida constante ao longo do rotor:

Cs, = Ces = Viu. Assim, de forma analoga ao procedimento adotado nas Equagdes de
(24) a (26), obtém-se as propriedades do escoamento na saida do rotor, Equacoes (27)
a (29).

_ V6a
Vel = cos e (27)
Cal = \(Ca)” + (U~ Vil sin o)’ (28)
g = arctan((ééw) (29)
6a

O sinal de menos, que aparece na componente tangencial da Equacgéao (28), é
utilizado pelo fato que Vg, aponta na diregdo oposta de U, conforme possivel visualizar
na Figura 8.

Por fim, conhecendo as propriedades do escoamento através do método
analitico, compara-se com os valores trazidos pela simulagdo numérica.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo, sdo apresentados os resultados encontrados ao aplicar a
metodologia descrita no Capitulo 3.

4.1 GEOMETRIA

Seguindo a parametrizacdo MCA, descrita na secao 3.1, sdo desenhados todos
os 11 perfis de pa. Como exemplo da visualizacao de um destes, o perfil nUmero 9
€ ilustrado na Figura 11a. Ja na Figura 11b, é apresentado o conjunto de esbogos
contendo os perfis aerodinamicos.

Figura 11 — Esboco de um dos perfis da pa (a) e vista isométrica de todos os esbocos
utilizados para aplicar o recurso Ressalto por Loft (b)

$0.49

(b)

Fonte: Autor (2019).

A primeira dificuldade encontrada foi a adequacao dos angulos «j, ki € K, N0
contorno externo do perfil. Embora tais angulos sejam aplicados na linha de centro do
perfil, estas relacdes nao foram possiveis no ponto que conecta o arco externo com o
circulo do BA.

Utilizando o perfil nimero 11 como exemplo, a regido ampliada do BA ¢é ilustrada
na Figura 12. O arco do contorno externo € conectado no circulo do BA em um ponto em
gue os dois possuam relacao tangencial. Todavia, o programa é incapaz de encontrar
uma solu¢cado matematica de forma que o mesmo arco possuisse simultaneamente a
relagéo de angulo com o plano meridional, indicado por «x;c. Caso fosse possivel, este
arco estaria tangenciando a reta de auxilio azul, indicada na Figura 12. O BF apresenta
a mesma dificuldade, sendo anélogo a toda a situacao acima.



42

Figura 12 — Regido ampliada da jun¢éo dos arcos externos com o BA

20,51 |

Fonte: Autor (2019).

A discrepancia maxima dos angulos descritos acima foi do perfil numero 11,
entre o arco externo e «;c, de 10,70°. Este fato faz com que a linha de centro deixe de
representar com exatiddo a distdncia média entre o lado superior e inferior do perfil
aerodinamico.

Apesar disso, o recurso Loft do SolidWorks € aplicado, gerando a pa
tridimensional do rotor. O resultado desta etapa € ilustrado na Figura 13.

Figura 13 — Vista isométrica da péa (a) e vista do plano meridional (b)

Fonte: Autor (2019).
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Na parametrizacao MCA, os perfis de pa sao situados em uma superficie conica.
Todavia, pelo fato de uma modelagem em superficie ser de elevada complexidade,
os esbocgos foram feitos em planos. Essa planificagdo dos perfis acarreta em uma
certa distancia entre o BF e o eixo do rotor, conforme ilustrado na Figura 14b. Mesmo
que o ponto do BF, informado nas Tabelas 1 e 2, tenha sido inserido no local correto
(intersectando com o eixo), a aplicagdo do ACM faz com que o BF do perfil 11 se
distancie do eixo, conforme ilustrado na Figura 14a.

Figura 14 — llustracao do impacto da simplificacéo da superficie cénica por um plano,
com o eixo em construcao (a) e com o eixo revolucionado (b)

Fonte: Autor (2019).

Figura 15 — Splines que delimitam o caminho que o escoamento ha de percorrer (a) e
vista em corte do eixo e carcaca revolucionados (b)

—
e

________________________ e

(a) (b)
Fonte: Autor (2019).

Seguindo a insercdo dos pontos da Tabela 3 e desenhando as splines
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comentadas, o esboco que esté ilustrado na Figura 15a é criado. A extrusdo do eixo e
da carcaca pode ser visualizada na Figura 15b.

A geometria final do rotor modelado pode ser comparada com uma foto do
Rotor NASA 37, conforme ilustra a Figura 16. Nota-se que, apesar das dificuldades
encontradas e das simplificacées adotadas, o rotor se assemelha satisfatoriamente
com o original.

Figura 16 — Comparacéao entre o Rotor NASA 37 original (a) e modelado (b)

(a) (b)
Fonte: Adaptado de PIOLLET et al. (2019, p. 4) e Autor (2019).

Para uma futura simulagdo numérica nesta geometria, seria recomendavel
que se aplicasse a condicdo de contorno de periodicidade. Todavia, para que isso
fosse possivel, seria necessario cortar o dominio geométrico em 36 partes iguais.
Isto consistiu em mais uma dificuldade, pelo fato que iria requerer um corte que se
contorcesse ao longo do comprimento de pa. A solugao para este problema, o autor
deixa para futuros trabalhos.

4.2 CALCULOS ANALITICOS

Aplicando as Equacbes de (10) a (15), os parametros necessarios para
confeccionar os triangulos de velocidades sdo obtidos, apresentados na Tabela 6.
Conforme previamente estabelecido na Figura 7, os pontos 1, 2 e 3 indicam entrada do
rotor, saida do rotor e saida do estator, respectivamente.

Nota-se que as velocidades relativas na entrada e saida do rotor séo
consideravelmente elevadas. Embora o numero de Mach no ponto 1 (M;) fique em
funcdo da temperatura de entrada, claramente se trata de um caso supersonico, pois
ao utilizar a expressao de M; e isolar a variavel da temperatura, verifica-se que T; deve
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Tabela 6 — Parametros calculados do Rotor NASA 37 com abordagem teérica

Parametro Ponto 1 Ponto 2 Ponto 3
o 0° 35,24° 0°
B 56,53° 38,87° 2,54°
|U| 388,3m/s 388,3m/s -
V| 465,5m/s 329,8 m/s -
|C| 256,77 m/s 314,4m/s 256,7 m/s

Fonte: Autor (2019).

ser maior do que 539,3 K para que o caso ficasse no regime subsénico. Estas contas
séo apresentadas na Equacao (24):

M, = \4

\/yRTl
2

- (M) L

M1 7/R
465,5m/s\’ 1

T, = ( ! ) =539,3K (24)
1 1,4-287 2y

onde a razdo dos calores especificos (y) equivale a 1,4 para temperaturas menores
que 1000°C.

De forma grafica, os resultados da Tabela 6 s&o ilustrados na Figura 17. O
tridngulo de velocidades no ponto 3 ndo esta representado pelo motivo que na saida
do estator, ndo ha velocidade tangencial U; e a velocidade absoluta C3 é colinear com
0 eixo axial, o que resultaria em uma simples reta.

Figura 17 — Triangulo de velocidades tedrico na entrada (a) e saida do rotor (b)

Fonte: Autor (2019).
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Através da Equacdo (22), encontra-se que ps;/p; = 1,973. Com isso, através
da Equagéo (23), calcula-se o erro relativo: ER, = 3,77 %. Isto mostra que o
método do tridngulo de velocidades, incluindo as simplificacées adotadas ao longo do
caminho, consiste em uma ferramenta adequada para realizar analises preliminares de
turbomaquinas.

4.3 SIMULACAO NUMERICA

O procedimento descrito no capitulo 3.3 € aplicado, cujos resultados sao
apresentados e discutidos em seguida.

Figura 18 — Residuos maximos ao longo das iteracoes

1.0e+00+
1.0e-011
1.0e-021

1.0e-03

Variable Value

1.0e-04

1.0e-05-

1.0e-06-

L e L B |
0 100 200 300 400 500
Accumulated Time Step
| MAX P-Mass — MAX U-Mom — MAX V-Mom MAX W-Mom

Fonte: Autor (2019).

Na Figura 18, é apresentado o comportamento dos residuos numeéricos.
Percebe-se que nenhuma componente atingiu o critério de convergéncia estabelecido,
permanecendo com 3,6 - 10 de residuo maximo na componente w da equagédo
do momentum. Ainda, a vazao massica na entrada do estator é de 0,055962 kg/s,
consistindo em 6,73% de erro relativo ao valor de saida do rotor. Como a tolerancia
no desbalanco é de 0,5%, este critério também indica que a solu¢do n&o atingiu a
convergéncia.

Todavia, conforme possivel verificar na Figura 18, a partir de um certo numero
de iteragdes os calculos entraram em regime oscilatorio. Isto indica que, para aprimorar
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a acuracia da solucao, um refino maior na malha computacional se torna necessario.

Mesmo que a solucéo trazida pelo programa nao esteja satisfatoriamente
convergida, o campo de velocidades encontrado é discutido em sequéncia. Este é
obtido na metade do comprimento de pa e apresentado nas Figuras 19 e 20 em sistema
de coordenadas absoluto e relativo a pa do rotor, respectivamente.

Figura 19 — Campo de velocidades em meio comprimento de pa ao longo do estagio,
coordenadas absolutas

J— ANSYS
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\\‘ ‘-A) ‘-“.\ L T > - ;:? NN
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\\. ':-‘ ot TG R RGN g }:’ S5

Fonte: Autor (2019).

Figura 20 — Campo de velocidades em meio comprimento de pa ao longo do rotor,
coordenadas relativas
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Fonte: Autor (2019).
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Na Figura 19, é possivel perceber que o escoamento entra no dominio com
perfil de velocidades uniforme. Ao passar pelo estator, nota-se que o fluido € acelerado
na regiao cbncava do extradorso da pa, atestando que este possui comportamento
similar a um perfil aerodinamico; e na regiao inferior, devido a reducao de area
transversal. Em seguida, é possivel verificar uma desaceleragdo do escoamento ao
longo das pas do rotor, indicando que a energia cinética do fluido esta sendo convertida
em energia mecanica de eixo.

Ainda na mesma figura, percebe-se que a simulagao captura os pontos de
estagnacéo do bordo de ataque e do bordo de fuga do estator, indicados pelos vetores
de ordem de grandeza reduzida. Nota-se também, em conjunto com a Figura 20, que
nao ha regides de recirculacéo de fluido.

Na regiao de saida do rotor, € possivel visualizar a distingao das velocidades
absoluta e relativa, em questao de direcdo e magnitude. Para analisar de forma
quantitativa, ferramentas de captura de velocidade do programa CFD-Post sao
utilizados, cujos valores numéricos sao apresentados na Tabela 7. Os pontos 4, 5
e 6 seguem a convencao estabelecida na Figura 8.

Tabela 7 — Parametros calculados com a abordagem numérica

Parametro Ponto 4 Ponto 5 Ponto 6
a 0° 70,15 44.86°
B 0° 19,19° 52,91°
|U| - 215,8 m/s 215,8 m/s
V| - 98,52 m/s 157,4 m/s
|C| 65,61 m/s 266,48 m/s 134,18 m/s

Fonte: Autor (2019).

Pelo motivo de a4 e 4 serem zero, a construgéo do triangulo de velocidades no
ponto 4 fica impossibilitada, pois resultaria em uma simples reta. Todavia, os parametros
obtidos nos pontos 5 e 6 sao suficientes para tal construgao, cuja visualizagcdo pode
ser encontrada na Figura 21.

Percebe-se que os triangulos apresentados na Figura 21 sdo condizentes
com os campos de velocidades das Figuras 19 e 20, tanto no bordo de ataque
quanto no bordo de fuga do rotor. De fato, os diagramas da Figura 21 ndo agregam
nenhuma informag&o nova. Consistem apenas em uma alternativa de visualizagcéao
dos resultados trazidos pela simulacdo numérica, uma que fique mais préxima da
convencgao estabelecida pela Figura 8.

As componentes de cada velocidade da simulagdo numérica sdo obtidas
utilizando ferramentas do proéprio programa CFD-Post, cujos valores numéricos estao
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Figura 21 — Tridngulos de velocidades construidos com dados da simulagédo numérica
na entrada (a) e saida do rotor (b)

Us

~
&

Fonte: Autor (2019).

apresentados na Tabela 8. Ainda, aplicando o procedimento estabelecido na secéo
3.3.5, Equacdes de (24) a (29), calcula-se as velocidades analiticas da turbina axial em
questao nos pontos 5 e 6, cujos resultados também estdo apresentados na Tabela 8.

Tabela 8 — Comparagédo das velocidades obtidas pelo método analitico e pela simulagéo
numerica, valores em m/s

Parametro Numérico Analitico

|Cs] 266,5 262,9
Csq 89,84 89,84
Cs 2488 247 1
Vsl 98,52 95,13
Vs, 89,84 89,84
Vs 31,27 31,27
|Cs] 134,2 132,2
Ce 94,64 89,84
Cew 94,17 97,01
\ 157.4 149,0
Vea 94,64 89,84
Vew 125,6 118,8

Fonte: Autor (2019).

Comparando os resultados apresentados na Tabela 8, percebe-se que a maioria
das velocidades calculadas pelo método analitico possuem menor magnitude que as
velocidades correspondentes da simulagdo numérica. As excec¢des foram os parametros
Css, Vs, € Vs, Que apresentaram valores idénticos ao caso numérico. De fato, as duas
primeiras componentes consistem no proprio valor inicial dos calculos analiticos. Como
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0 angulo de pa no bordo de ataque, 5, € um parametro geométrico (logo, idéntico para
ambos os casos), € justificavel que Vs, também seja idéntico, pois Vs, = Vs, - tan fs.

Se fosse seguir esta mesma légica, através da Equacao (24), o médulo da
velocidade relativa no ponto 5 também seria 0 mesmo para os casos numérico e
analitico. Todavia, conforme Tabela 8, percebe-se que isso ndo ocorre. A discrepancia
entre os dois valores de |V;| reside no fato que a simulagdo numérica capta efeitos
tridimensionais, fazendo com que a velocidade relativa radial deixe de ser nula. Outra
forma de perceber tal fato, € que as componentes da velocidade relativa, tangencial e
axial, sdo insuficientes para alcancar o valor de seu moédulo pelo teorema de Pitagoras,
Equacéao (25), indicando a influéncia de uma terceira componente.

Vsl = \/<v5a)2 + (Vsy)® = 95,13 # 98,52 (25)

Por fim, embora o método do triangulo de velocidades possua diversas
simplificacdes, comentadas ao longo do trabalho, seus resultados sdo considerados
proximos da simulagao numérica, permanecendo com erro relativo abaixo de 3,5% em
boa parte dos parametros analisados. As excegdes foram Cg, € Vg, com 5,01%, |Vl
com 5,38% e Vi, com 5,41%. Estes sdo os maiores erros nos célculos analiticos por
causa da simplificacdo adotada de que a velocidade axial permanece constante ao
longo do rotor.
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5 CONCLUSOES

Neste trabalho, foi realizada a modelagem geométrica das pas do Rotor
NASA 37. No decorrer desta atividade, notou-se dificuldade em satisfazer os angulos
de pa nos contornos externos em que mantivessem, simultaneamente, as relacées
tangenciais com os circulos do BA ou do BF. Ainda, os esbogos construidos, feitos em
planos, deveriam na verdade terem sido feitos em uma superficie conica. Apesar desta
simplificac&o, o rotor modelado se assemelha satisfatoriamente com o original.

Em seguida, foi aplicado o método analitico do tridangulo de velocidades, em
que foi possivel calcular as propriedades do escoamento em pontos especificos do
estagio. Assim, construiram-se dois triangulos: um para a entrada do rotor e outro
para a saida do mesmo. Concluiu-se também, através dos valores encontrados de
velocidade, que o rotor se enquadra na categoria de compressor supersdnico.

Na sequéncia, uma analise numérica de uma turbina axial foi realizada. Todavia,
a simulacao nao atingiu os critérios de convergéncia estabelecidos, reduzindo a
precisdo dos resultados. A discrepancia 6,73% no balanco de massa consiste em
um resultado preocupante, indicando a necessidade de um refino de malha para
obtencao de resultados numéricos mais precisos.

As velocidades calculadas para esta turbina através de ambos os métodos,
analitico e numérico, apontam as limitagdes envolvidas com o triangulo de velocidades,
com 5,41% de erro relativo maximo encontrado. Embora seja limitado, este é simples
e rapido de ser feito, envolvendo apenas relacdes trigonométricas. Por outro lado, a
simulagdo CFD é complexa e sua modelagem envolve diversas outras dificuldades.

Por fim, recomenda-se para trabalhos futuros:

e Superar as dificuldades encontradas na modelagem geométrica do Rotor NASA
37,

e Gerar uma malha computacional adequada para esta geometria;

e Utilizar um solucionador que permite calculos em regime supersdnico no
compressor axial;
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