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Resumo

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de um cédigo para o projeto inicial de pas para
uma turbina de fluxo axial. Uma vez determinados os parametros geométricos e termo-
dindmicos das mesmas, por meio de um algoritmo genético para minimizar as perdas no
estdgio, um codigo secundario foi desenvolvido para determinar o perfil aerodindmico das
pas dos estatores. Apods esse passo, simula¢oes no software Ansys Fluent foram realizadas
a fim de determinar qual dos perfis obteve uma performance em conformidade com o que

havia sido projetado.

Palavras-chaves: Turbinas axiais. Projeto preliminar. Perdas.



Abstract

This work presents the development of a code for the initial design of blades for an axial
flow turbine. Once the geometric and thermodynamic parameters have been determined
using genetic algorithm optimization to minimize losses, a secondary code was developed
to determine the aerodynamic shape of the stator blades. After this step, CFD simulations
were performed in order to determine which of the profiles obtained a performance in

accordance with what had been designed.

Key-words: Axial turbines. Preliminary project Losses.
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Introducao

O projeto aerotermodinamico das pas de uma turbina de fluxo axial para a aviacao
é um procedimento complexo,visto que o escoamento ao redor das pas deve considerar os
efeitos de viscosidade e de compressibilidade. Porém, o projeto unidimensional das pas é

usado na industria como o primeiro passo para esse projeto.

Tal metodologia é importante, ja que por meio de calculos simplificados é possivel
ter dos dados termodindmicos e geométricos da turbina axial com uma certa precisao.

Com isso, é possivel economizar tempo e recursos nas fases iniciais do projeto.

-

E necessario ressaltar que o projeto unidimensional nao substitui as analises mais
detalhadas do escoamento ao redor das pas, entretanto tal aproximacao é realizada para

acelerar o desenvolvimento de um projeto.

Para isso, foi proposto a implementacao de um c6digo que fosse capaz de determi-

nar parametros aerotermodinamicos visando a minimizacao de perdas.

O objetivo principal desse trabalho é o desenvolvimento de um cédigo que deter-
mina os parametros aerotermodinamicos e geométricos a nivel de um projeto preliminar.
Para isso, o software Matlab foi escolhido para ser a plataforma usada para a implemen-

tacao do codigo.

Uma vez validado o c6digo, um algoritmo de otimizacao foi escolhido para deter-
minar perdas minimas de acordo com modelos de perda considerando apenas no ponto

de projeto, condi¢ao na qual o motor é projetado e opera na maior parte do tempo.

Com isso, como objetivo secundério, uma aplicacao desse cédigo foi proposta. Posto
que os dados aerotermodinamicos e geométricos estao disponiveis, é possivel determinar os
perfis aerodinamicos das péas dos estatores e rotores. No presente trabalho, a aplicagao se
restringe ao estudo das pas do estator. De posse das coordenadas dos perfis aerodindmicos,
serao feitas simulagoes usando o software Ansys Fluent para um estudo mais aprofundado

sobre tais perfis.

A motivacdo para o presente trabalho originou-se da pesquisa feita pelo autor
sobre perdas secundarias em turbinas de fluxo axial no Instituto de Aviacao em Varsévia
durante o periodo do estagio. A mesma instituicao citada vem desenvolvendo pesquisas
na area aerotermodinamica de motores aeronauticos. Logo, devido a relevancia do tema e
do presente estudo ser uma forma de interacao entre o autor e o Instituto, uma pesquisa
mais aprofundada sobre o tema foi solicitada e o mesmo decidiu transformar tal tema em

trabalho de conclusao da graduagao.

Esse trabalho é divido em trés capitulos, metodologia, resultados e conclusao. No
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primeiro capitulo, toda a teoria usada para o desenvolvimento tanto do objetivo principal
dessa pesquisa como a aplicagao serd exposta, bem como o passo a passo para a imple-
mentacao da mesma. Na se¢ao de resultados, a primeira parte aborda a comparacao do
codigo principal com dados da literatura, bem como a validagao da simulagao no Fluent.
Na segunda parte, os resultados otimizados tanto do projeto principal como da aplicacao
serao apresentados. Na ultima secao, haverd uma discussao dos resultados e sugestoes

para trabalhos futuros.
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1 Metodologia

Nesse capitulo serao abordadas as teorias usadas para a implementacao do coédigo
principal e da aplicacdo para superficies aerodinamicas no estator. E importante citar que
as teorias aqui citadas foram implementadas no software Matlab e as simulagoes de CFD

no software Ansys Fluent.

1.1 Projeto 1D de uma turbina axial

Assim como nos compressores, ha dois tipos de turbina: axiais e radiais. Grande
parte dos motores a gas empregam turbinas de fluxo axial uma vez que esse tipo de turbina
¢é mais eficiente quando o fluxo de massa é maior. Devido ao fato de motores aeronaiticos

usarem turbinas axiais, esse trabalho esta relacionado apenas com esse tipo de turbina.

A turbina é um dos principais componentes do motor aeronautico, pois produz
poténcia para o funcionamento do compressor e de outras cargas externas como hélices.
Esse dispositivo é operado em um ambiente hostil, visto que os gases quentes a uma alta
pressao oriundos da camara de combustao se chocam com as laminas da turbina. Esses

efeitos sao somados com forgas centrifugas que atuam nas pas rotativas.

A figura 1 exibe um estagio de uma turbina axial. A letra "E" representa o estator
e a letra "R" o rotor. Em algumas referéncias, como (SARAVANAMUTTOO ROGERS,

2001) a letra "N', em referéncia a nozzle, também é adotada para fazer alusao ao estator.

Figura 1 — Vista em corte de uma turbina axial de um estégio padrdao. Fonte: (JESUS,
2003)

O estator, também chamado de bocal ou injetor, possui pas fixas. Sua principal

funcao é acelerar os gases advindos da camara de combustao e direcionar esse fluxo para o
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rotor. Esse aumento de velocidade é devido aos canais convergentes e como consequéncia

dessa geometria, ha diminuicao da pressao e temperatura estatica.

-

E importante enfatizar que os perfis de temperatura, pressao e velocidade nos
estagios de uma turbina axial nao sao uniformes. Para analises preliminares, como o estudo
presente, tais variacoes nao sao consideradas diretamente, pois se adotam propriedades

médias para tais parametros (JESUS, 2003).

A figura 2 mostra o tridngulo de velocidades caracteristico de um estagio de uma
turbina axial. O angulo de escoamento relativo do rotor é escolhido de acordo com a
direcao do angulo fs. Apds passar pelo rotor, o gas deixa o estagio da turbina com angulo

de saida a3 que é chamado de swirl angle.

i
% L CWE' .
| U

Mozzle blades

Ca 224

Rotor blades

Figura 2 — Tridngulo de velocidades de um estagio de uma turbina. Fonte: (SARAVANA-
MUTTOO ROGERS, 2001).

Em uma turbina de estagio tinico, caso de estudo desse trabalho, a velocidade C} é
axial, portanto a; = 0. Ao considerar o caso de multiplos estagios, a velocidade do proximo
estdgio seria equivalente a C3 e o angulo oy serd igual a a3 (SARAVANAMUTTOO
ROGERS; 2001).

As componentes (C2+Cy3) representam a mudanga de velocidade na componente
vertical do momento, produzindo torque. J& a componente axial (Cyy — C,3) produzem
o empuxo axial do motor que podem complementar ou compensar o empuxo de pressao

resultante da queda de pressao (P> — P3) (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).

A figura 3 é uma representacgao mais sucinta do tridngulo de velocidades apresen-

tado na figura 2 e é exibida a seguir.
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Figura 3 — Representacao alternativa para o tridngulo de velocidades. Fonte: (SARAVA-
NAMUTTOO ROGERS, 2001).

Por meio da figura 3, é possivel determinar equacoes importantes para o projeto
preliminar unidimensional. A primeira equacao relaciona a razao de velocidades em funcao

dos angulos do triangulo de velocidade

o = tan ap — tan fy = tan f3 — tan as (1.1)

Aplicando o principio do momento angular no rotor, o trabalho de saida por uni-

dade de fluxo de massa é dado por:

Wy = U(Cy2 + Cu3) = UC,(tan ap + tan as) (1.2)

A equacao de energia considerando o caso estacionario permite escrever que Wy =

cp,ATps onde ATps é a queda da temperatura de estagnagao no estagio.

Considerando que o fluido de trabalho é o ar e o mesmo serd considerado um
gas ideal, os valores tipicos do calor especifico a pressdao constante e a razao dos calores
especificos sdo: ¢, = 1148KJ/kgK e v = 1,3333, respectivamente. O valor da constante
do gés em estudo R é 0,287K J/kgK.

Existem trés parametros adimensionais que sao importantes para o projeto de uma

turbina, eles sao: coeficiente de carregamento, grau de reacao e coeficiente de vazao.

O coeficiente de carregamento expressa a capacidade de trabalho de um estégio e

é calculado por:

2¢, AT 2
s il L Oa(tanﬁg—l—tanﬁg) (1.3)

¥ U2 U

O grau de reacao representa a fracao do estdagio de expansao que ocorre no rotor

e ¢ dado pela seguinte equagao:
I —-T;

A=
T — 15

(1.4)
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O terceiro parametro adimensional, coeficiente de vazao, é dado por:

A= ?(tan Ps — tan [33) (1.5)

E importante enfatizar que o terceiro pardmetro adimensional, ¢ também é des-
crito pela razao C,/U. As equagbes a seguir representam as relagoes entre os dngulos do

triangulo de velocidade e o terceiro parametro adimensional.

1

tan az = tan 5 — ) (1.6)
1

tan ap = tan o + p (1.7)

O perfil aerodinamico das péas é determinado dentro dos limites dos angulos do
triangulo de velocidade, sendo assim é possivel estimar as perdas tanto no estator como

no rotor por meio desses parametros.

E fundamental notar que valores menores de 1) e ¢ implicam em velocidades me-
nores e portanto uma reducgao nas perdas de fric¢ao, porém tal fato resulta em um ntmero
maior de estadgios e uma area maior. Em um motor aerondutico deve-se levar em conside-
ragao que tanto o peso quanto a area frontal devem ser minimizados dentro de um certo
limite. Sendo assim fica evidente que deve haver um compromisso entre os valores de v e

¢ para ter perdas moderadas sem afetar os parametros ja citados.

Valores tipicos para o projeto de uma turbina axial de motor aerondutico sao:
3<yY>5,08<vy>1eaz<20° (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).

Para o projeto preliminar, considerando as propriedades termodinamicas médias
nas pas, ¢ necessario introduzir métodos para calcular das perdas. Dois principais para-
metros sao utilizados, baseados na queda de pressao e na queda de temperatura (SARA-

VANAMUTTOO ROGERS, 2001).

Esses processos podem ser exibidos por meio do diagrama T-s que esta represen-

tado na figura 4.
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Entropy s

Figura 4 — Diagrama Temperatura-entropia para um estagio de uma turbina axial. Fonte:

(SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).

As linhas completas e tracejadas conectam os pontos de estagnacao e estaticos,
respectivamente. E possivel notar da figura 4 que Ty = Tp;, uma vez que nio é realizado
trabalho nas péas dos estatores e as linhas cheias representam a queda da pressao de
estagnacao devido a fricgao no estator. Apos sair do estator, o gés se expande idealmente
de Ty, para T, mas, devido a friccdo na saida do estator a temperatura real é T, que é

um pouco maior do que 73.

O coeficiente de perdas nas pas do estator pode ser definida pelas equagoes a

seguir:

15 — TZ’
Ay = =2 1.8
N C3/2c, (1.8)

Por — Py
Yy =——— 1.9
N Py - P (1.9)

Ja para determinar as perdas nos rotores as equacoes sao:

T3 _ T773
Ap =2~ ° 1.10
f V??/Qcp ( )

P02 rel — POS rel

Yr = : : 1.11
f POS,rel - PS ( )

Mesmo quando o nimero de Mach é unitario na saida, a relacao para as perdas de

temperatura e pressao para o estator com um alto coeficiente de carregamento é dada por
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A = 0.86Y. Portanto A é apenas 14% menor do que Y e o valor da eficiéncia isentrépica,

relacionando tanto Ag como Ay é dado por:

1C, <)\R sec B3 + (T3/Th) sec” 0‘2” - (1.12)

is =2 1 a 77
" l +2U tan B3 + tanay — (U/C,)

No exemplo dado em (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) valor de Ay é dado
pelo valor de 0,05 e ;5 é igual a 0,9. Ao sugerir o valor de Ay ha a hipotese de que os
estatores convergentes sdo empregados e que a razao de pressao (FPp;/P;) é menor do que
a a razdo de pressdo critica [(y + 1)/2]7/0~1. Estatores convergente-divergente nao sio
usados porque eles tendem a ser ineficientes em valores de razao de pressao diferentes do

valor adotado no projeto.

E relevante salientar que se o nimero de Mach relativo nas pas rotativas, My
exceder o valor de 0,75, perdas adicionais devem ser incorporadas ao modelo de perdas,

devido a formagao de ondas de choque na passagem para as pas rotativas (SARAVANA-
MUTTOO ROGERS, 2001).

Para desenvolver o projeto preliminar sao necessarios alguns dados como inputs e
outros dados devem ser determinados sem o uso de equagoes e baseados no conhecimento
do projetista. Com isso os valores de saida, sao calculados pelo procedimento que sera

descrito a seguir.

A experiéncia do projetista é relavante para a determinagao de alguns dados, porém
(SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) estipulou valores médios para tais caracteristi-

cas.

Os dados de entrada sao o fluxo de massa, 1, a eficiéncia isentrépica 7;s, a tempe-
ratura total de entrada Tp; a pressdo total de entrada Py, a razdo de pressao Pyi/FPos e a
queda de temperatura Ty; —Tps. Os valores usados em (SARAVANAMUTTOO ROGERS,

2001). sao apresentados na tabela 1.

Tabela 1 — Tabela com os dados de entrada

Parametro | Valor

m 20 kg/s
Mis 0,9

Ty 1100 K
Py 4 bar

Po1/Pos3 1,873
Tor —Tos. | 145 K

Os dados que sao determinados pela experiéncia do projetista e sao apresentados na
referéncia em estudo sao: o angulo de saida ag, coeficiente de perda no estator, coeficiente

de vazao. as razoes de aspecto das pas dos rotores e estatores, os angulos de incidéncia
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do estator e rotor, a razao entre o diametro do bordo de fuga e a corda e a razao entre o

a espessura maxima do pa e a corda da mesma, tanto para o estator como rotor.

A maioria desses parametros é geométrico e na se¢ao de perfis aerodinamicos serao
explicados. E fundamental observar que tais caracteristicas sao importantes para o projeto

preliminar, pois por meio das mesmas é possivel calcular as perdas no estagio da turbina.

De posse desses valores, é necessario saber a velocidade angular das pas e a veloci-
dade na corda média. A velocidade angular é fixada pelo compressor, cujo projeto é mais

critico do que o projeto da turbina devido a desaceleracao do fluxo.

Na pratica o projeto da turbina e do compressor interagem no seguinte ponto: um
pequeno aumento na velocidade angular evita o uso de mais de um estagio na turbina. Tal
mudanga valeria a pena mesmo que todo o projeto do compressor precisasse ser mudado,
visto que o aumento de massa devido a mais um estagio da turbina poderia inviabilizar

a massa total do motor aeronattico.

Assim, de acordo com (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001). os valores para
a velocidade angular e a velocidade na corda média sdo 250 rev/s e 340 m/s respectiva-

mente.

Com todos esses dados, é possivel comecar a determinar os parametros adimensi-

onais e os angulos do triangulo de velocidade.

Uma vez que a turbina em estudo possui apenas um estagio, o angulo oy ¢ igual
a 0 e com base no angulo de saida a3 e do coeficiente de vazao A é possivel determinar o

angulo 3, B2 € as.

Apbs esse passo, é necessario checar se o valor do grau de racao é um valor aceitavel.

Caso contrario ¢ necessario modificar o angulo as.

Uma vez calculados os angulos e os parametros adimensionais, o proximo passo é

o calculo das propriedades geométricas e termodindmicas das estacoes 1, 2 e 3.

E recomendado que esse calculo das diversas propriedades comece no estagio 2, se
a razao de pressao Py /P, for muito maior do que o valor critico ou se o valor do nimero
de Mach na entrada das pas do rotor M,s excederem o valor de 0,75, alguns parametros

determinados anteriormente devem ser alterados.

e (Calculos no estagio 2

Coo = Up) (1.13)

Cy = Lz (1.14)

COS (vg
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02
Ty=Tp— = 1.15
)= Ta— (1.15)
C2
Ty, =Ty — (p—2 1.16
> 2 CEQcp (1.16)
P
Py=—"2_ (1.17)
T ) 7T
<T2S)
Py
= = 1.18
P2 RT) ( )
m
Awp = 1.19
? pZCaZ ( )
m
Ap = area da garganta do estator (1.20)
p2Ca
e (Calculos no estagio 1
Ca
Cal - Cl = Cg == 3 (121)
COS (g
02
T =Ty — 2702 (1.22)
Ty\7T
P =Py <T:1) (1.23)
Py
= — 1.24
P1 RT, ( )
m
Aq = 1.25
! pICal ( )
e (dlculos no estagio 3
T3 =Th — AT, (1.26)
02
Ty=Ts— > 1.27
1= Ty =3 (1.27)
Ty \ 7T
Py = Py <7£,> (1.28)
P.
P3 = - (1.29)
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m

Ag =
’ p3Ca3

(1.30)

Com esses dados é possivel calcular a altura das pas, bem como os raios interno e

externos de cada estacao "z”.

o Cdlculos de Hy, 14ip € Thup

hia) = ACU(:N (1.31)
Tin(z) = Tm — h(;) (1.32)
Ti(z) = Tm + h(;) (1.33)
himp = (hl_;hQ) (1.34)
hmp = W (1.35)

Apés o calculo dessas caracteristicas geométricas é necessario verificar se os valores
sao satisfatérios ou ndo, em caso negativo, é necessario refazer os passos anteriores. (SA-
RAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) sugere algumas medidas corretivas como reduzir a

razao Tip/Troot OU aumentar o valor da velocidade axial.

E de suma importancia enfatizar que o tridngulo de velocidades varia da raiz a
ponta da pa e a velocidade U aumenta com o raio. Outro ponto é a componente de
turbilhamento no fluxo na saida das pas do estator causam variacdo da pressao estatica

e da temperatura com a variagdo do anel (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).

Esses efeitos considerando o escoamento tridimensional sao bem determinados ape-
nas em simulacoes de CFD. Sendo assim é necessario encontrar uma maneira mais simples
de calcular algumas caracteristicas da pa sem todo o esfor¢o computacional despendido

em uma simulag¢ao em CFD.

Com isso foram criadas teorias para levar em consideracao efeitos tridimensionais
nas pas. Essas teorias sao: hipotese de vortice livre, hipdtese de angulo de saida constante
no estator e o caso arbitrario de vortex. No design preliminar a hipétese de vortice livre é
o mais adequado em virtude de ser o método mais antigo, mais simples e com boa precisao
com relagao ao valor final. (ROY, 2008).

As hipéteses de vortice livre sao:

e A entalpia de estagnacao hg é constante em todo o raio (dhy/dr = 0).
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e a velocidade axial é constante em todo o raio.

e a velocidade tangencial é inversamente proporcional ao raio.

Com base em(SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) e (JESUS, 2003) é possivel
determinar a variacao do angulo de escoamento com o raio usando a hipdtese de voértice

livre.

tan ay = <Tm> tan agy, (1.36)
T /2
Tm
tan oz = () tan s, (1.37)
/3
tanﬁg = (T)2tan Qo + (7”)2 002 (138)
r r U,
t — () ¢ - m m 1.39
an s (T)g an e +<r>30a3 ( )

De acordo com (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) a razao entre a altura e
a corda da pd, tanto do rotor como do estator é um valor entre 3 e 4. Essa propriedade é
fundamental, pois a escolha de um valor baixo conduz a efeitos de perda secundarias e de
ponta. Por outro lado, valores altos de h/c representam problemas de vibracao. Tal razao

¢é dada na equacao a seguir por "zz".

=" (1.40)

A razao "6tima'"passo-corda é obtida por meio do grafico da figura 5.

1.1
Relative inlet
1.0} gas angle (& or fiz)
0°
10°
. 0950
= 30°
E L
H 0.8 00
& 50° =
ootk
a
60°
0.6t
05L__1 1 1 |
40° 50° 60° 70¢

. angle (a; or fig)

Figura 5 — Relagao "étima'passo-corda. Fonte: (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).
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(SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) destaca que essa razao é "6tima', tal
grafico mostra valores 6timos para perdas de perfil e ndo para a perda total. A verdadeira
razao Otima pode ser encontrada apenas fazendo uma estimativa da performance do es-
tagio. Para o presente caso, o algoritmo genético sera usado para determinar essa razao

Otima.

S
=1|- 1.41
y (C)étimoc ( )

E recomendado evitar niimero com multiplos comuns entre o nimero de pas do
estator e do rotor para reduzir a probabilidade de introduzir frequéncia de ressonancia.

E uma pratica comum escolher um nimero par para as pds dos estatores e um ndmero
primo para os rotores (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).

277y,
N = ”8’" (1.42)

Apés determinar o passo, corda e o niimero de pas para estator e rotor, é necessario
calcular o angulo de montagem das péas. Primeiro sera explicitado o calculo considerando o
estator, usando o subscrito "g"e apés todo o procedimento, sera abordada as modificagoes

para o calculo considerando o rotor.

O primeiro passo é computar o camber, por sugestao de (JESUS, 2003) esse para-

metro é metade do valor da corda.

Com isso, o calculo do angulo da pa do bordo de ataque é calculado por meio da
seguinte relacao:
Bl p=a1—ig (1.44)

Apoés essa etapa a constante m é calculada por:

2 2
mpg = 0.23 (C“E) —0.1 (g‘g) (1.45)
E

De posse dessas informacoes é possivel determinar o dngulo da pa no bordo de

fuga usando a equacao:

mgfBi p/SE + Qa/Ce (1.46)
/5% —/Or |

O angulo de desvio da pa é dado pela relacao:

Bé,E =

5E :Oég—i—ﬁé’E (147)

O angulo de arqueamento da pa é determinado por:

GEzﬁi,E—ag—i—éE (148)
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Finalmente o angulo de montagem da pa é dado pela seguinte equagao:

o = Bhp+ & (1.49)

2
O angulo determinado acima é de grande interesse. Um perfil aerodinamico, con-
siderando a corda unitaria, tem o bordo de ataque na origem do eixo cartesiano e o bordo
de fuga no ponto (1,0). Porém, o dngulo de montagem da pa ¢é responséavel por aplicar

uma operacao de rotagdo no perfil.

Com isso, ¢ possivel determinar o valor da corda axial. Um ponto relevante é que
esse parametro ¢ levado em consideracao em alguns modelos para calcular a perda no
estagio da turbina.

Caz,E = CE COS(CE) (150)

H4 diversos métodos para determinar as perdas em estatores e rotores de turbina
axial. Uma discussao mais detalhada pode ser encontrada no Apéndice 1. O autor escolheu
o método desenvolvido Ainley & Mathienon e por Kacker & Okapuu, pois sdo os méto-
dos que estao nas referéncias (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) e (JESUS, 2003),

assim é possivel comparar os dados de saida do c6digo principal com essas referéncias.

As equagoes a seguir calculam as perdas totais, onde Y}, é o coeficiente de perda
de perfil, Y, é o coeficiente de perda secundario, Y;., é o coeficiente de perda de folga de

topo e Yr. representa a perda do bordo de fuga.
Yrp = [Yp + (Ys + Yro) Y7 (1.51)

Yrp = [Y, + (Ys + Yro)|rY7e (1.52)

Por meio dos coeficientes totais de perda, é possivel calcular o coeficiente de perda

no estator e no rotor, usando as seguintes equagoes.

T o= 1.53
LT (153)
YrrT34
TR = 1.54
T Tan (154
Assim é possivel determinar a eficiéncia isentropica
-1

Th —Tis
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1.2 Projeto Aerodinamico do Perfil

Antes de apresentar a metologia usada para o projeto do perfil aerodinamica, é
necessario apresentar a nomenclatura usada no contexto de turboméaquinas. As figuras 6

e 7 exibem as geometrias e 0s respectivos nomes.

Bordo de atague -

Linha de camber
Angulo de
argueamento (“\-\_

Eixo -
“Abertura

ou Passo
garganta |

Y

Angulo de entrada
dapa

Angulode -\ -
entrada g),45
dofluxo
Angulo de
incidéncia
Angulo de saida do fluxo
J /

/

Corda axial — pe D

Koo A .
Angulo de desvio '\_‘F\l/“ Angulo de saida

dapa

Figura 6 — Geometria de um perfil aerodindmica de turbina. Fonte: (LUI, 2016) com mo-
dificagoes do autor.

Angulo de
arqueamento

“+—Linha do meio

«— Hub

Altura

Corda axial

Figura 7 — Geometria 3D de uma pé . Fonte: (LUI, 2016) com modificag¢oes do autor.

A tabela 2 apresenta os nomes mostrados nas figuras 6 e 7 e a defini¢ao de cada

parametro.
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Tabela 2 — Parametros geométricos da pa de uma turbina

Nome

Definicao

Bordo de ataque

Borda dianteira do perfil

Bordo de fuga

Borda traseira do perfil

Linha de camber

Curva em que o perfil de distribuicdo da es-
pessura € constante

Angulo de arqueamento, ¢

Angulo entre a linha da corda e a direcao
axial

Passo, ¢ Distancia entre pontos correspondentes nas
pas
Corda, ¢ Distancia linear entre o bordo de ataque e o

bordo de fuga

Corda axial, ¢,

Comprimento axial da pa

Angulo de incidéncia, 7

Diferenca entre o angulo de entrada do esco-
A , / s 12
amento e o angulo da pa of. 1 = oy —

Angulo de desvio, d

Diferenca entre o angulo de saida do esco-
amento e o angulo de saida da pa o). 0 =
g — o

Razao passo-corda, s/c

Razao entre o passo c. e a corda c.

Razao de aspecto, h/c

Razao entre a altura da pa h e a corda c.

Bloqueio do bordo de fuga, o/t

Razao entre a abertura da garganta e a es-

pessura do bordo de fuga ;..

Conforme apresentado por (LEWIS, 1996), existem duas metodologias para o pro-

jeto aerodindmico do perfil, método direto e o indireto.

Na primeira opcao, o projetista define uma geometria prévia para o perfil e entao
por meio de métodos numéricos ele analisa o perfil criado e modifica 0 mesmo até obter
a performance desejada (T. REZAIENIA M.A., 2013).

J4 no método indireto, os perfis de velocidade e pressao ja sao conhecidos e por

meio de algoritmos de otimizagao o projetista encontra o melhor perfil para dada situacao.

O método indireto serd usado nesse trabalho, uma vez que com base nos dados
oriundos do projeto unidimensional da turbina, os parametros geométricos serao determi-
nados, porém um codigo foi usado para determinar qual é o perfil que possui as caracte-
risticas determinadas na fase do projeto preliminar. Dessa maneira o método da curva de

Bézier foi utilizado.

A Curva de Bézier é uma curva paramétrica que é usada para suavizar curvas em
geral e é amplamente usada como ferramenta no projeto de perfis aerodinamicos para

turboméquinas quanto para aviagao e geradores de energia edlica (FARIN, 1997).



Capitulo 1. Metodologia 29

A equacao a seguir representa a curva de Bézier de ordem n.

P(t) = iBf(t)-B (1.56)

Onde P; sao os pontos de controle, n é o nimero de pontos de controle -1, ¢t é um
pardmetro independente que varia de 0 até 1 e B?(¢) é o polindmio de Bernstein, cuja

equagao caracteristica é dada por:

n!

Bi) = il(n —1)!

t'(1 — )" (1.57)
E interessante analisar qual é a primeira derivada da curva de Bézier, uma vez que
ela é 1til para determinar a inclinagdo da linha tangente dessa curva em um dado ponto.

A equacao a seguir é a primeira derivada da curva de Bézier.

n—1
d];it) =n ;(Pi+1 — P)B\(t) (1.58)

(PRITCHARD, 1985) expoe que sdo necessarios varios parametros para determi-
nar o formato do perfil aerodinamico da pa, porém os dados advindos do projeto unidi-
mensional sdo: os dngulos de entrada e saida do escoamento, o passo,a corda e o angulo
de arqueamento. Ja o raio do bordo de ataque, rp g e o raio do bordo de fuga rrp possuem
um certo valor limite devido a limitagoes mecanicas. Uma vez que o projetista tem tais
parametros disponiveis, é possivel usar a curva de Bézier para o design do perfil aerodi-
namico (LUI, 2016). Com isso foi desenvolvido um cédigo usando o software MATLAB

para tal projeto.

Os autores (VERSTRAETE, 2010) e (SOUSA J.; PANIAGUA, 2015) sugerem
que o projeto do perfil deve comecar por meio da definicao da linha de camber. Conforme
exposto na figura 8, esse projeto depende do angulo de entrada do perfil g;,, o dngulo de

salda do perfil §,,; a corda c e o dngulo de arqueamento .
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Pagid

Linha de
camber

Figura 8 — Construgao da linha de camber . Fonte: (VERSTRAETE, 2010) com modifi-
cagoes do autor.

Os pontos de controle para a curva de Bézier sao: ponto do bordo de ataque , Prg,
ponto do bordo de fuga Prg e o ponto médio, P,,;s. As equacoes que descrevem esses

pontos sao apresentadas a seguir onde ¢ ¢ o angulo de arqueamento

P = (0,0) (1.59)

Prg = (ccosg, csin p) (1.60)

P — Prp.t in — P Prg.,t o
Parids = LE,y LB, tan 3 1By + Pregtan Bou (1.61)

tanﬁout - an

Pyriay = Prey + tan Bin(Pride — Pree) (1.62)

Para construir a linha de camber é necessario usar os trés pontos de controle defi-
nidos acima, portanto a curva de Bézier é de segunda ordem e as equagoes que descrevem

a linha de camber sio:

Pcamber,x = (1 - t)2PLE,z + 2t<1 - t)PMid,a: + t2<PTE,x (163)

Prampery = (1 — 1) Prgy, + 2t(1 — t) Pagiay + 2 (Pre, (1.64)

As superficies superior (sucgao) e inferior (pressao) do perfil sdo descritas pela
curva de Bézier. O primeiro e o 1ltimo ponto de controle sao definidos delas equagoes 1.59

e 1.60 que correspondem aos pontos do bordo de ataque e bordo de fuga, respectivamente.
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O segundo ponto de controle, tanto da parte de suc¢ao quanto da parte de pressao,
esta relacionado com o raio do bordo de ataque, dessa maneira é possivel garantir a

espessura projetada para o mesmo.

J& com relacao ao bordo de fuga, os dois iltimos pontos antes da equagao 1.60 sao
usados para garantir a espessura do mesmo. Porém, é necessario garantir a continuidade
da regiao do bordo de fuga, assim o terceiro ponto de controle serda construido e esta

relacionado com o angulo de cunha do bordo de fuga arg.

Nesse trabalho a superficie de succao sera definida por 10 pontos de controle,
sendo que 5 desses pontos sao parametros livres. J& a superficie de pressao é definida por

8 pontos de controle, sendo que 3 dos mesmos sao parametros livres.

De acordo com (LUI, 2016), hd mais pontos de controle na superficie de sucgao do
que na superficie de pressao pois as perdas sao maiores na parte de suc¢ao do perfil, assim

é necessario que o projetista tenha um controle maior da curvatura dessa superficie.

A figura 9 demonstra a parametrizacao usada no bordo de ataque em conjunto

com o circulo definido pelo bordo de ataque.

,/7 | Raiodo
bordo de
Segundo ponto :
\ ataque
de controle \
P_LE
_—

Primeiro ponta |
de controle |

I\
% -

. ,
T "‘ ~ Linha de rfr%!er
Segundo ponto  pS - -
de controle S

Figura 9 — Parametrizacao do bordo de ataque. Fonte: (LUI, 2016) com modificagoes do
autor.

As coordenadas do segundo ponto de controle tanto para a superficie de succao

como a superficie de pressao sao dadas pelas seguintes equagoes:

(PQ:U,SS; P2y,SS) = (PLE,;U —TLE COS(90 - 5m); PLE,y +TLE sin(90 - an)) (1-65)

(Paz.ps; Poy ps) = (Pia,ss + 7 c08(90 — Bin); Piy.ss — roesin(90 — Bi,)) (1.66)

A figura 10 exibe a parametriza¢ao usada no bordo de fuga em conjunto com o

circulo definido pelo bordo de ataque e os pontos de controle.
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| Sucgdo
\ -

\
PB,*/_‘ Antepenultimo
|

ponto de controle

|

Didmetro do bordo de fuga

|
i 1 Penltimo ponto
e ’

i
%3 de controle
N7 r'-’n:‘\‘l

/ Ultimo ponto

de controle
Pendltimo ponto
de controle

Antepentltimo \
ponto de controle \

Figura 10 — Parametriza¢ao do bordo de fuga. Fonte: (LUI, 2016) com modificac¢oes do
autor.

As coordenas do pentltimo ponto de controle dos lados de succao e pressao do

perfil sdo dadas por:

(Pos,ss; Poy,ss) = (Pres + 2rre cos(Bout + 90); Pre + 2rrg sin(Boy: + 90)) (1.67)

(Prz.ps; Pryps) = (Pres — 2rrE cos(Bow + 90); Prg — 2rpp sin(Bou + 90)) (1.68)

As relagoes a seguir mostram as coordenas do antepentultimo ponto de controle

para os lados de sucgao e pressao:

'TE

'l:) x = -l:) x -5 . — Mou ],.(Sg)
82,59 92,59 28in ar g COS(&LE B t) ( )
Py ss = Poyss + Tsin g cos(arr — Bout) (1.70)
Foz,ps = Pry,ps + CYEp— cos(—are — Bout) (1.71)
sSinarg
'TE
Poy,ps = Pryps — s ors cos(—arp — Bout) (1.72)

A figura 11 exibe a parametrizagao da superficie de suc¢ao. O ponto ¢ na linha do
camber (X;,Y;) e a distdncia d; dos pontos de controle P, gg sao escolhas do projetista.
Para desenhar a superficie de succao é necessaria encontrar a posicao dos pontos de
controle, P3 ao P;. As coordenadas desses pontos de controle sao calculados pela equagao
1.73
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Bordo =

de ataque *3,73 P5 S5

X4.v4
LE
X5.¥5

P6_5S

_' Bordo de fuga
Linha de camber

Figura 11 — Parametrizacao do lado de sucgao do perfil. Fonte: (LUI, 2016) com modifi-
cagoes do autor.

(P'L'x,SS; Piy,SS) = (Xi,camber + dz COS(SOi,SS); Yt[,camber + d’L Sin(QOi,SS)) (173)

Onde o angulo ¢; é a inclinacao da linha normal para a linha de camber no ponto

(X;, Y;). Tal angulo esté representado na figura 12

1
tan a;

tan ¢; g5 = — (1.74)

N Pﬁ" Pt,

~ I \
B -~ !
Linha N, ‘l\
/ r
nnrmalr‘, A
fol
I
] |
i
i

" Linha tangente

Figura 12 — Inclinagao da linha normal da parte de succ¢ao. Fonte: (LUI, 2016) com mo-
dificagoes do autor.
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Para determinar o angulo ¢; gs, ¢ preciso definir a inclinacao da linha tangente
a linha do camber no ponto (X;,Y;). Por definigdo, a inclinagdo da linha tangente, 12,

tan «;, € dado por:

dR camoer
27 iy,camber (1.75)

tana; =
dpim,camber

As derivadas acima sao calculadas usando a equagao 1.58 ou usando as equagoes
1.63 e 1.64.

Os pontos de controle da superficie de pressao sao obtidos de maneira similar e
podem ser observados na figura 13. A tnica diferenga é o nimero de pontos de controle,
(P; a P5). Portanto, a posicao dos pontos da linha de camber e a inclinagao da linha

normal, que sao dadas por:

wips =90 — a; (1.76)

Bordo de 4
ataque

'l'L /-'—L Linha de camber

Bordo de fuga

Figura 13 — Parametrizacao da parte de pressao do perfil . Fonte: (LUI, 2016) com modi-
ficagoes do autor.

Com os pontos de controles de ambas as superficies definidas, por meio das equa-
¢oes da curva de Bézier, 1.56 e 1.57, é possivel obter as curvas das superficies de pressao

€ Sucgao para a pas.

- Superficie de succao

Tss = (1 —=1)°Prpa+9t(1 —1)* P, g5 + 36t*(1 — 1) P3, g5
+ 84t3(1 — 1)° Py g5 + 126t* (1 — t)° Ps, 55
+ 126t°(1 — ) Py, 55 + 84t°(1 — t)* Pry g5
+ 36t (1 — t)*Paoss + 93(1 — ) Popss + ' Pri (1.77)
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Yss = (1—1)Prey +9t(1 —)° Py, 55 + 36t°(1 — t)" Py, 55
+ 84t°(1 — t)° Py, 55 + 126t*(1 — t)° Ps, 55
+ 126t°(1 — t)* Py 55 + 84t°(1 — t)* Pry 55
+ 36t7(1 —t)*Pyy.55 + 9% (1 — t)Poy 55+t Pri,y (1.78)

- Superficie de pressao

zps = (1—1)"Prps+ Tt(1 — )Py, ps + 21t*(1 — t)° P3, ps

+ 35t°(1 — t)*Pyy.ps + 35t* (1 — )* Psy. ps

+ 21t°(1 — t)*Pepps + Tt°(1 — t)Pryps +t' Pri., (1.79)
yps = (1 —1)"Prgy + Tt(1 — )Py ps + 21¢*(1 — t)° Py, ps

+ 35t°(1 — t)* Py, ps + 35t* (1 — t)* Ps, ps

+ 21t°(1 — t)*Psy ps + Tt°(1 — t) Py ps + " Pri,, (1.80)

A figura 14 mostra um exemplo de perfil gerado pelo Matlab usando a metodologia

apresentada.

Figura 14 — Parametrizac¢ao do bordo de ataque. Fonte: (LUI, 2016) com modificac¢oes do
autor.

E importante salientar que a regido da garganta pode ser controlada ajustando os
pontos de controle de ambas as superficies para obter a abertura da garganta. (DIXON
S. L., 2014) sugere que essa abertura deve ser calculada usando as seguintes equagoes:

o = gcos(az) para o estator e o = g cos(f3) para o rotor.
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1.3 Algoritmo Genético

Em varios problemas da engenharia é necessario determinar certas carateristicas
de um dado sistema ou modelagem de forma a extrair um resultado que ofereca o maior
numero de beneficios possivel dentro de certas restrigoes. Grande parte desses problemas
sao descritos por fungdes matematicas, e com isso foram criados métodos para encontrar

os valores maximos e minimos destas fungoes. Esse processo ¢ denominado otimizacao

(ALVARES, 2012).

O algoritmo genético é caracterizado por ser um algoritmo evolutivo que tem por
base os principios de selecdo natural. A otimizacdo usando tal processo é dado pelas
seguintes etapas: inicializacao, avaliacao, selecdo, reproducao, formagao de nova geracao e

finalizagdo. A figura 15 apresenta todas essas etapas em forma de um diagrama de fluxo.

| Inicializa Populacio |

!
| Avalia Populacao I-—
!

| Seleciona Reprodutores |

[ Cruza Selecionados I

|

| Muta Resultantes I

|

[ Avalia Resultantes I

|

[ Atualiza populagio I

sim

[ FIM |

Figura 15 — Estrutura basica do algoritmo genético. Fonte: (ALVARES, 2012).

O processo de inicializacao ocorre na formagao da populagao inicial analisada. Ge-
ralmente os primeiros individuos sao gerados por meio de fun¢des randomicas, garantindo
assim maior diversidade a populagao inicial, aumentado assim o espaco de busca. Cada
individuo é denominado cronomosso que consiste em uma cadeia de bits. Quanto maior

o numero de bits manipulados, maior serd o custo computacional (ANFLOR, 2007).

Apos esse processo, é feita a avaliacao dos individuos. E preciso que o algoritmo

seja capaz de identificar sobre o quao boa é uma determinada resposta ao problema em
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estudo. Assim é possivel determinar a funcao objetivo ou fungao de custo, que pode ser

entendida como o valor de saida que a funcao da modelagem retorna.

Realizado esse procedimento, os individuos com melhor desempenho sao selecio-
nados para reproduzir de acordo com o grau de adequacao de cada um. Como o algoritmo
genético é utilizado para minimizar fungoes, os individuos com menor valor de funcao de

custo seguem para a proxima etapa.

Na reproducao, os individuos selecionados no processo anterior sao combinados
(pareamento), seus genes sao trocados (cruzamento) e finalmente uma das suas caracte-
risticas é alterada (mutagao). O pareamento é a formagao de pares de individuos seleci-
onados de forma aleatdria. Assim que os pares sao formados, os genes sao combinados
originando um novo individuo, esse processo é denominado cruzamento. Os individuos re-
sultantes do cruzamento tem entdao uma das suas caracteristicas alteradas, o que consiste

no processo de mutagcao.

Apo6s a mutacao ha a formagao de uma nova populacao. Na versao mais tradicional
do algoritmo genético, a populagao mantém tamanho fixo e individuos sao criados em

mesmo numero que seus antecessores e os substituem por completo (ALVARES, 2012).

Ao final do processo de criagao da nova populagao, os novos dados sao testados e
é feita a verificagdo se as condic¢oes sao atendidas ou ndo. Em caso positivo, as interagoes
sao cessadas e o resultado otimizado esta disponivel, caso contrario, esse processo é feito
novamente até que a solucdo 6tima seja encontrada. E importante ressaltar que a funcéo
objetivo pode nao alcancar o valor desejado para um determinado problema. Entretanto,
o algoritmo genético ¢é capaz de apresentar solugoes intermedidrias, que se aproximam da

solucao desejada.

O software Matlab ja possui a funcao algoritmo genético implementada por meio da
funcao ga. Dados os parametros de otimizacao e os valores maximos e minimos permitidos,

a funcdo ga otimiza a funcao previamente criada que determina as perdas. E necessario

rodar o c6digo mais de uma vez e assim comparar os resultados obtidos.

Outro fato importante é que esse algoritmo é robusto, dessa forma, é necessa-
rio escolher o menor nimero possivel de varidves para a otimizagao, uma vez que se a

quantidade de variaveis para a otimizacao for alta, o custo computacional fica inviavel.

Na secao de implementacao havera uma discussao sobre os parametros que se-
rao usados para determinar o valor minimo das perdas do estagio, bem como os limites

superiores e inferiores de cada uma dessas variaveis.
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1.4 Metodologia computacional

1.4.1 Equacdes de Governo

As equagbes que governam os escoamentos sao representadas por equagoes de leis
da conservacao da fisica e elas sdo: a lei de conservagao da massa, a lei da conservacao
do momento (também conhecida como a segunda de Newton) e a lei da conservagao
da energia (primeira lei da Termodindmica) (VERSTEEG H. K.; MALALASEKERA,
2007). Para estudar melhor o escoamento ao redor dos perfis aerodindmicos usados em
turbinas de fluxo axial foi usado o software ANSYS FLUENT. Com esse pacote é possivel

determinar a geometria, fazer a malha e resolver as equacoes que regem os fluidos.

O FLUENT é capaz de modelar os fenémenos de turbuléncia e compressibilidade

acoplando as equagoes citadas no paragrafo anterior com diversos modelos de turbuléncia
(ANSYS, 2013).

A seguir serdo apresentadas as formas integrais das equagdes que governam o

movimento do fluido, conversacao da massa, do momento e da energia, respectivamente.

[ %4 fprai=o (1.81)
V‘Z’fdvyfcv(pﬁmp—f).dﬁ—/vpfdvzo (1.82)
V%’f+]{v[ﬁ(p¢+P—F)—qj.dﬁzo (1.83)

P = pRT (1.84)

i =c,T (1.85)

Essas expressoes representam um escoamento bi-dimensional dependente do tempo,

considerando o fluido compressivel e Newtoniano e o fené6meno da transferéncia de calor.

E interessante citar que as equagoes 1.84 e 1.85 representam as equagoes de estado
para um gas ideal. Para escoamentos compressiveis, elas sao a ponte entre a equagao da
energia, momento e continuidade. Ao adicionar as equagoes de estado e usando a hipotese
de Stokes, que conecta as tensoes aos gradientes de velocidade, ha a formagao um sistema

de equagdes possivel e determinado com as seguintes variaveis (u,v, P, T, p,1).



Capitulo 1. Metodologia 39

1.42 FLUENT Solver

O FLUENT usa o métodos dos volumes finitos para resolver as equagoes que go-
vernam o escoamento em um dominio que é discretizado por meio de volumes de controle.

A forma vetorial das equagoes de governo é dada por:

Zxﬁmw+fw—eml—A}mvzo (1.86)

Onde o vetor H contém os termos de fonte (forgas de corpo e fonte de energia).
Nas simulagoes de turbinas de fluxo axial as forgas de gravidade nao sdo consideradas,
pois comparando tal forga com outras oriundas da equacao do momento, as mesmas sao
insignificantes, em termos de magnitude. No caso em estudo outras termos que represen-
tam fontes de energia, como a forga eletromagnética, nao sao levados em consideragao,

portanto o vetor H pode ser desconsiderado.

Os vetores W, F' e (G sao definidos pelas seguintes expressoes:

p pu 0
U Tu + Pi T
w="r=|""" G = (1.87)
pU pov + Pj Tyi
pi pUi + PU 7ijV; + g

Onde o vetor T representa o tensor tensao e ¢ os fluxos de calor. E fundamental
salientar que a simulacao para esse caso de estudo é considerada adiabatica, portanto o

vetor ¢ é considerado nulo para tal aplicacao.

Ao integrar as equagoes de governo pelo volume de controle, o resultado sdo vetores
de quantidades escalares, que sao linearizados por meio de um método de discretizagao. No
presente trabalho, foi escolhido o método de Roe (ANSY'S, 2013) para discretizar os fluxos
inviscidos, vetor F. Para a discretizagao das outras grandezas escalares, foi escolhido o
método de segunda ordem. Para o calculo dos gradientes, foi usado o método dos minimos

quadrados.

No software usado, existem duas formulagoes para resolver as equagodes de Navier-
Stokes: por meio da formulagdo da pressao e outra usando a densidade. Uma vez que o
escoamento é compressivel, recomenda-se usar o método baseado na densidade (ANSY'S,
2013). Uma vez determinada que a solucdo das equagdes de Navier-Stokes, com base na
formulacao da densidade, ¢ necesséario escolher entre a formulagao implicita e explicita da
solugao. O método implicito apesar de ter um custo computacional maior, é mais estavel.

Desse modo, a formulagao implicita foi escolhida.
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1.4.3 Modelagem da Turbuléncia

O escoamento em turbinas de fluxo axial é turbulento, uma vez que o niimero
de Reynolds caracteristico para esse caso estd da ordem de R, > 10°. O fendmeno da
turbuléncia é originado de diferentes fontes, como por exemplo a transicao da camada

limite nas pds, e na cdmara de combustao (IAN, 2003).

Para capturar as flutuagoes das propriedades do fluxo devido a turbuléncia é ne-
cessario que a malha seja extremamente refinada. Entretanto do ponto de vista computa-
cional, esse refinamento requerido nao é algo factivel, visto que o maquinario necessario
para tal situagao de alto custo e o tempo computacional ainda assim seria alto. Com isso,
é necessario fazer um refinamento que permita a deteccao dos efeitos acima citados para

fins de engenharia.

Dessa maneira, modelos de turbuléncia foram desenvolvidos para calcular as ten-
soes de Reynolds e os termos escalares das equacoes de transporte e, dessa forma fechar

o sistema de equagcoes.

A seguir, uma breve descricdo do método de turbuléncia k-¢ Realizable é feita.

Através das informagoes desse método o autor optou por usar o mesmo.

Os mais simples "modelos completos” de turbuléncia sao modelos de duas equacoes
em que as solugoes das equacgoes de transporte separadas permitem que as escalas de
velocidade e comprimento turbulentas sejam independentemente determinadas. O método
citado se enquadra neste classe de modelo de turbuléncia e tornou-se um dos modelos mais

usados na engenharia pratica desde que foi proposto por (LAUNDER, 1972).

Robustez, economia e precisao razoavel para uma ampla gama de fluxos turbulen-
tos explicam popularidade em simulac¢oes de fluxo industrial e transferéncia de calor. E
um modelo semi-empirico, e a derivacao das equagoes modelo baseia-se em consideracoes

fenomenoldgicas e empirismo (ANSY'S, 2006).

O método k-¢ Realizable é adequado para fluxos de cisalhamento complexos envol-
vendo deformagao répida, redemoinho moderado, vértices e fluxos de transicao locais (por

exemplo, separagao da camada limite, separagao massiva e desprendimento de vortices)

(ANSYS, 2015).

Tal método é recomendado se a estimativa da turbuléncia nao é o principal obje-
tivo da simulacao, dado que isso pode ocorrer em problemas em que a solugao depende
mais fortemente de outros modelos fisicos ou suposi¢oes de modelagem do que sobre a
turbuléncia modelo (ANSYS, 2015). Conforme sera apresentado em segdes seguintes, o
dominio dos perfis de turbomaquinas dependem da geometria, tanto que os dados de passo
e da garganta estao presentes na constru¢ao do dominio, por isso a solugao esté atrelada

mais a geometria do que o modelo de turbuléncia.
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-

E caracteristica desse modelo que o y* tenha valores entre 30 e 300 (ANSYS,
2015).

1.4.4 Geracdo da Malha

Ap6s a definicao da geometria, é necessario definir a malha. Esse processo é de
extrema importancia, pois uma malha bem estruturada oferece um resultado com maior

acuracia e com um gasto computacional menor do que uma malha desestruturada.

Devido as superficies aerodinamicas das pas dos estatores e rotores possuem um
camber alto, o processo da construcao da malha é dificil. Por isso, apds a construcao de
uma malha é necessario observar o feedback dado pelo préprio FLUENT sobre a mesma.
Tal feedback pode ser obtido por meio da qualidade de cada elemento da malha, bem

como a razao de aspecto.

A fim de garantir a qualidade da malha, bem como a estruturacdo da mesma, o
autor optou pela construcao usando o software Pointwise. Por meio dessa ferramenta é
possivel fazer divisdes em determinados pontos da malha e garantir maior controle sobre

a 1mesia.

A figura 16 representa um exemplo de malha construida, utilizando o software
Pointwise, para o presente trabalho e a figura 17 é o resultado final da mesma no software

Ansys.

Figura 16 — Malha no software Pointwise com a estratégia de blocos. Fonte: Autor.
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ANSYS

R19.0
Academic

Figura 17 — Malha bidimensional para a pa do estator da turbina. Fonte: Autor.

E relevante salientar que a malha representada na figura 17 possui boas caracte-

risticas quanto a qualidade, ortogonalidade e razao de aspecto.

Apos a construcao da malha, é necessario validar o resultado do FLUENT com da-
dos experimentais, tal analise serd apresentada no capitulo de resultados. Porém, é preciso

determinar as condi¢des de contorno e os critérios de convergéncia para as simulagoes.

1.4.5 Condicoes de Contorno

No presente estudo as condi¢oes de contorno impostas sao:

Entrada: temperatura total T; e pressao total Fpy;.

Saida: pressao estatica P».

Paredes do perfil: condi¢cao de nao-escorregamento.

Nas extremidades das superficies de controle: periodicidade translacional.

1.4.6 Inicializacao da Solucao e Convergéncia

Para inicializar as interagoes numéricas, foi usada a opc¢do de primeira ordem
para a discretizacao espacial para evitar instabilidades numéricas devido as regides de

descontinuidade como ondas de choque durante o inicio da simulagao (MARIE, 2014).



Capitulo 1. Metodologia 43

Quando a solucao esta perto da convergéncia, o esquema de segunda ordem foi acionado

para a obtencao do resultado final.

Para inicializar a simulacao numérica, o método hibrido foi escolhido, tal método
resolve a equacao de Laplace para determinar os campos de velocidade e pressao e as

outras variaveis que serao calculadas no dominio.

A convergéncia do resultado é monitorada usando dois métodos descritos em (IAN,
2003) e (MARIE, 2014). O primeiro esta relacionado com a observagao dos residuos para
as equagoes de continuidade, velocidade e energia a fim de garantir que os valores residuais
sejam inferiores a 1073. O segundo método é o monitoramento de quantidades escalares

como temperatura e pressao no dominio.

As figuras 18 e 19 representam o segundo método. A convergéncia é alcancada
quando os valores de pressao e temperatura tém um valor quase constante ao longo das

interacoes.

report-def-0

256000.0000

254000.0000

252000.0000

Area-Weighted250000.0000
Average

pressure 248000.0000
(pascal)

246000.0000

244000.0000 T T T T T
6400 6600 6800 7000 7200 7400 7600 7800 8000

iteration

Figura 18 — Comportamento da pressdao estatica com relagdo ao nimero de iteragoes.
Fonte: Autor
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report-def-1

980.0000 —

975.0000 —
970.0000

965.0000

Area-Weighted  960.0000
Average 1

of 9550000 |
temperature |
(k) 950.0000

945.0000 —

940.0000

6400 6600 6800 7000 7200 7400 7600 7800 8000
iteration

Figura 19 — Comportamento da temperatura estatica com relagdo ao nimero de iteragoes.
Fonte: Autor.

1.5 Implementacao

Visto que as teorias para a implementacao tanto do coédigo principal como do c6-
digo que determina os perfis aerodindmicos dos estatores foram apresentadas, é necessario

apresentar o passo a passo utilizado para o desenvolvimento de cada cddigo.

1.5.1 Implementacao do cédigo do projeto 1D

Primeiramente foi criado um cédigo que tem por base um exemplo da referéncia
(SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) contém todas as varidveis e resultados de um
projeto aerotermodinamico. Os principais resultados desse cddigo serao apresentados na
tabela 3.

Uma vez validado esse primeiro codigo, foi criada uma fungao que contém os inputs
bésicos para o calculo das propriedades geométricas e termodinamicas. Esses inputs sao
os mesmos da tabela 1 e as constantes termodinamicas como o calor especifico a pressao
constante, c,, a razao entre os calores especificos, v e a constante do gas, R cujos os valores

ja foram apresentados.

E necessario salientar que o autor decidiu manter os valores de a, a3 e o coeficiente

de vazao ¢ do exemplo da referéncia (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001).

O autor escolheu 9 parametros que foram usados na func¢ao descrita acima para
determinar as perdas minimas no estagio. A seguir serdao apresentados os parametros e a

motivagao para a escolha dos mesmos.

e O coeficiente de perda nas pas do estator, Ay, foi escolhido pois ele é um parametro
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usado para o calculo da temperatura isentropica no estagio 2, Ty,, na equagao 1.8,
mas a equacao 1.53 também calcula essa perda e hd a necessidade de haver um
acordo entre esses valores. O valor tipico para Ay é de 0,05, assim o autor decidiu

setar os limites inferior e superior como 0,02 e 0,09, respectivamente.

e A relagdo passo corda apresentada na figura 5 é 6tima levando em consideragao
apenas as perdas de perfil e nao a perda total, assim o autor decidiu colocar tal
relacdo para ser um parametro para ser otimizado. Essa figura apresenta que os
valores dessa relagao variam entre 0,5 e 1,1 e esses foram os limites inferior e superior.
Como essa relagao ¢ valida tanto para o estator como para o rotor, dois parametros

de otimizacao foram utilizados.

e A razao entre a altura e a corda da pa é dado pelo coeficiente zz, dado pela equagao
1.40 e de acordo com (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001) esse valor deve variar
entre 3 e 4. Como maiores informacoes sobre esse coeficiente nao foram encontradas
na literatura, o autor decidiu usar essa relagdo como um parametros para a funcao

de otimizagao. A constate zz foi considerada tanto para o estator como o rotor.

e O calculo do coeficiente de perda das metodologias de Ainley & Mathieson e de
Kacker & Okapuu depende tanto da razao entre a espessura maxima do perfil e
corda e da relacao entre a espessura do bordo de fuga e o passo. A primeira constante
pode variar entre os valores de 0,18 até 0,22 e a segunda constate varia entre 0,018
e 0,022. Como essas razoes sao validas tanto para o estator como para o rotor, nesse

ponto sao geradas 4 variaveis para a funcao de otimizacao.

Uma segunda funcao foi criada para determinar os parametros termodinamicos
e geométricos tendo por base os valores dos 9 dados otimizados. A saida dessa segunda
funcao é usada como entrada tanto para o c6digo que gera os perfis aerodinamicos como
para dados da geometria no FLUENT.

1.5.2 Projeto da superficie aerodinamica

Posto que os dados geométricos oriundos da otimizacao ja estao disponiveis, foi
criada uma fungao que gera os perfis aerodinamicos, bem como as coordenadas para gerar
a geometria no FLUENT.

O passo a passo usado para o desenvolvimento do cédigo é:

e Desenvolvimento de um aerofélio genérico usando a curva de Bézier que atenda as
restrigoes geométricas otimizadas para a minima perda no estagio (corda, &ngulo de
arqueamento da pa, a razao entre a espessura maxima pela corda e a razao entre a

espessura do bordo de fuga e o passo), por meio dos pontos de controle.
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e Determinar os pontos do aerofélio e os angulos que representam cada ponto no

aerofélio.

e Calcular o coeficiente de perda de pressdo, ¢ , definido em (TORREGUITART
TOM VESTRAETE, 2018) e usar o c6digo com o algoritmo de otimiza¢ao para

encontrar o valor que mais se aproxima com o projeto 1D.

y—1

o1t (1.58)

- ()T

e Salvar as coordenas do perfil otimizado para a analise no FLUENT.

No presente trabalho, o autor decidiu fazer o design de 4 perfis. Conforme sera
apresentado na secao de resultados, cada modelo de perda gerou dados geométricos dife-

rentes. Dessa maneira foram criados dois perfis para cada modelo de perda.

Os pontos de controle foram selecionados a fim de garantir que os dados da funcao
de otimizacao fossem respeitados. Todos os dados usados para o design serao apresentados

na secao de resultados.

1.5.3 CFD

Dado que as coordenadas do aerofdlio ja estao preparadas, e com as informacoes
termodinamicas e geométricas disponiveis, é possivel fazer uma simulagdo mais precisa
sobre o comportamento do escoamento ao redor das pas do estator. Porém, é necessario
fazer uma validagdo com dados experimentais com um perfil ja conhecido, a fim de garantir

que os resultados oferecidos pelo Fluent sejam validos.
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2 Resultados

Nesse capitulo serao abordados tanto os procedimentos de validacao dos codigos e
das simulacoes no Fluent, como o resultado das otimizacoes e um estudo do escoamento

ao redor das pas do estator.

2.1 Validacao

2.1.1 Projeto 1D

Os parametros geométricos e termodinamicos de uma turbina sao dados de di-
ficil acesso na literatura, visto que os mesmos nao sao compartilhados pelas empresas
fabricantes de motores aeronauticos. Dessa maneira o autor fez a validacao do cdédigo do
projeto unidimensional de uma turbina axial por meio de um exemplo dado por (SARA-
VANAMUTTOO ROGERS, 2001). A tabela 3 apresenta uma comparagao entre os dados

obtidos e a diferenca percentual entre os resultados encontrados em tal referéncia.

Com base nos valores de diferenca percentual, é correto afirmar que o codigo

produz resultados eficazes.

E importante salientar que a referéncia (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001)
usou o modelo de Ainley & Mathieson para o célculo dos coeficientes de perda no estator
e no rotor, T e Tg, respectivamente. Ja (JESUS, 2003), usou tanto o método de Ainley
& Mathieson como o de Kacker & Okapuu. Ao comparar os resultados usando o modelo
de Kacker & Okapuu a diferenca percentual apresentada foi de 6,81% para o estator e

3,04% para o rotor.
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Tabela 3 — Tabela com os resultados da simulacao

Variavel Cal/cglado CO}}@ Diferenca %
estagio 1 | estagio 1

%] 0,00 0,00 0,00
Q9 58,3709 58,38 0,018
Ba 20,4872 20,42 0,329
B3 54,9656 54,96 0,33
Qs 10 10 0,00
Nis 0,8758 0,88 0,47
Th 1100 1100 0,00
Tio 1100 1100 0,00
Tis 955 955 0,00
Py 400000 40000 0,00
Py/Ps3 | 1,873 1,873 0,00
Cho 272,0 272,0 0,00
T /T | 1,2382 1,2400 0,14
Tio/Tin2 | 1,3297 1,33 0,022
Ttg/rmg 1,4338 1,43 0727
hy 0,0461 0,0460 0,21
ha 0,0613 0,0612 0,16
hs 0,0772 0,0770 0,26
Tinl 0,1934 0,1930 0,21
Tin2 0,1858 0,1849 0,49
Tin3 0,1779 0,1775 0,48
Tl 0,2165 0,2160 0,23
T'm2 0,2165 0,2160 0,23
T'm3 0,2165 0,2160 0,23
T4 0,2395 0,2390 0,21
T2 0,2471 0,2470 0,04
T3 0,2550 0,2545 0,20
TE 0,0603 0,0611 1,31
TR 0,1426 0,1360 4,85
A 0,421 0,421 0,00
(s/c)E 0,846 0,86 0,00
(s/c)r 0,8201 0,83 1,20
Nps. e 90 90 0,00
Nys.r 71 71 0,00
Vs 473,812 437,5 0,07
Cs 518,6701 | 519,000 | 0,06
Cs 276,1960 | 276,400 | 0,07
v 1,4400 1,440 0,00

212 CFD

Para validar as simulagoes do Fluent, os dados experimentais obtidos pelo von

Karman Institute of Fluid Dynamics (VKI) foram comparados com as saidas do software
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citado.

A tabela 4 contém os parametros com os dados termodindmicos a serem considera-
dos na determinagao das condigdes de contorno. A referéncia (MUELLER, 2016) contém

os dados geométricos considerados nesse trabalho.

Tabela 4 — Tabela com os dados de entrada para a simulagao no Fluent

Temperatura total na entrada To1 | 420 K
Pressao total na entrada Py | 159600 Pa
Intensidade da Turbuléncia na entrada | 7, | 3 %
Angulo do fluxo na entrada a; | 0°
Pressao estatica de saida b 82350 Pa

A primeira parte da validagao foi comparar a distribuicdo do niimero de Mach
isentropico, que é dado pela equagao a seguir, ao redor do perfil. Apesar da superficie
aerodinamica ser diferente dos perfis que o autor projetou, esse passo é importante para

ter testar a estratégia da construcao da malha.

Mis: L
v—1

(P]gl)w _ 1] (2.1)

A figura 20 apresenta a distribuicdo do niimero de Mach insentrépico calculado
pelo Fluent, considerando a malha construida no software Pointwise e usando o método
de turbuléncia k — € Realizable. H4 uma concordancia entre os dados experimentais e o

output do Ansys.

* Dados Experimentais g g;
*  Dados Fluent &

1.2

<
]

Mach Isentropico
[=]
=z}

<
B

0.2 [

) 041 02 0.3 0.4 0.5 06 0.7 0.8 09 1
Distdncia axial normalizada x/c

Figura 20 — Distribuicao de Mach isentropico pela distancia axial. Fonte: Autor.
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Dessa forma, foi validada a estratégia da construcao da malha bem como o método
de turbuléncia. Apesar dos perfis aerodinamicos terem caracteristicas diferentes do perfil

LS89, a estratégia adotada conduz a resultados validos.

2.1.2.1 Escolha da Malha

A fim de determinar qual malha obtem melhores resultados com o menor custo

computacional, uma andlise de sensibilidade foi realizada.

O primeiro passo foi a escolha de um dos quatro perfis, perfil 3, que serao estudados
nesse trabalho. A malha e o métodos de turbuléncia sao os mesmos do caso de validagao,

porém as condi¢oes de contorno sao diferentes e estdao disponiveis na tabela 10.

Para analisar as malhas com diferentes niimeros de elementos, o autor determinou
3 pontos do dominio, cuja as coordenadas estao na tabela 5, e os valores de pressao estatica
e temperatura foram comparados. As figuras 21 e 22 apresentam os resultados do Fluent

para a temperatura e pressao, respectivamente, para as malhas descritas na tabela 6.

Tabela 5 — Coordenadas dos pontos de interesse para a andlise de sensibilidade.

Coordenada x [mm] | Coordenada y [mm]
13,30 -12,5

20 -15

30 -20

Tabela 6 — Dados das malhas para a andlise de sensibilidade.

Malha 1 | Malha 2 | Malha 3 | Malha 4
Numero de divisdes | 32827 49280 64348 96508
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Figura 21 — Anélise de sensibilidade para a temperatura estatica. Fonte: Autor.
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Figura 22 — Anélise de sensibilidade para a pressao estatica. Fonte: Autor.

Ao analisar a figura 21 , a variagdo dos valores é pequena em comparagao a tem-
peratura calculada no Ansys. No Ponto 1, o resultado menor é aquele que possui a malha
mais discretizada, enquanto as outras malhas apresentam valores muito préximos entre
si. Contudo, ao observar os potos 2 e 3 ha uma tendéncia de convergéncia, onde a malha

3 oferece tem valores quase constantes em comparacao com a malha 4.

Jé a figura 22 demonstra que uma tendéncia parecida com os resultados anteriores.

Os pontos 1 e 2 tém um perfil com a seguinte tendéncia: as malhas 1,2 e 3 apresentam
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resultados praticamente constantes e a malha 4 diferente um pouco dos resultados ante-

riores. A curva do ponto 3 é praticamente constante.

Por meio de tais andlises, o autor decidiu optar por usar a malha 3.

2.2 Otimizacao

Nessa secao serao apresentados os resultados do processo de otimizacao do projeto

1D, dos perfis otimizados e da simulagao destes perfis.

2.2.1 Projeto Unidimensional

O autor escolheu otimizar o projeto de um estégio, estator e rotor, com os dados
de entrada usados na referéncia (SARAVANAMUTTOO ROGERS, 2001). Ao todo foram
usados 9 pardmetros: a razao entre a altura da pa e a corda h/c, a razao entre a espessura
do bordo de fuga e o passo da p4, t./s a relagido entre espessura maxima e corda t/c e
o coeficiente de perda 7g considerando os modelos de perda de Ainley & Mathieson e de
Kacker & Okapuu.

Os resultados obtidos por meio do algoritmo genérico para ambos os casos estao
presentes nas tabelas 7 e 8, onde as propriedades com o sub-indice y representam o estator

e r o rotor.

Tabela 7 — Dados otimizados para o modelo de Ainley e Mathieson

Parametro

AN

(s/c)n

(h/c)n

(te/s)n

(t/c)n

(s/c)r

(h/c)r

(te/s)r

(t/c)r

Valor

0,0624

0,9616

3,6505

0,0206

0,2094

0,9651

3,7764

0,0184

0,1921

Tabela 8 — Dados otimizados para o modelo de Kacker e Okapuu

Parametro

AN

(s/c)n

(h/c)n

(te/s)n

(t/c)n

(s/c)r

(h/c)r

(te/s)r

(t/c)r

Valor

0,0397

0,9939

3,7771

0,0214

0,2126

0,8412

3,5892

0,0244

0,2002

Uma vez que esse procedimento foi previamente avaliado, é interessante usar os

parametros geométricos e termodinamicos para determinar as superficies aerodindmicas

dos perfis otimizados no estator. Esses dados estao dispostos nas tabelas 9 e 10.
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Tabela 9 — Dados geométricos e termodindmicos otimizados usando o modelo de Ainley
& Mathieson

Propriedade Valores
Temperatura Total na entrada Ty [K] 1100
Pressao Total na entrada P [bar] 4
Angulo de entrada «a; [deg] 0
Pressdo na saida P, [bar] 2,4742
Corda ¢y [mm] 14,7529
Passo sy [mm] 14,1864
Raio do bordo de fuga rrg [mm] 0,1461
Angulo de arqueamento ¢y [deg] -32,8318
Mach na saida My 0,8457
Razao entre a espessura e a corda (t/c)n | 0,2094
Angulo de saida ay [deg] 58,3709

Tabela 10 — Dados geométricos e termodindmicos otimizados usando o modelo de Kacker

& Okapuu
Propriedade Valores
Temperatura Total na entrada Ty, [K] 1100
Pressao Total na entrada Py [bar] 4
Angulo de entrada «; [deg] 0
Pressdo na saida P, [bar] 2,5013
Corda ¢y [mm] 14,1701
Passo sy [mm] 14,0836
Raio do bordo de fuga rrp [mm] 0,1507
Angulo de arqueamento ¢y [deg] -32,9003
Mach na saida My 0,8457
Razao entre a espessura e a corda (t/c)n | 0,2126
Angulo de saida ay [deg] 58,3709

2.2.2 Projeto dos perfis otimizados

Durante esse estudo foram utilizados dois modelos de perda e para cada um dos
mesmos dois perfis aerodindmicos foram projetados, gerando assim um total de 4 aerofo-
lios. Os pois primeiros aerofélios sao resultados dos dados de otimizacao usando o modelo

de perda de Ainley & Mathieson e os perfis 3 e 4 tiveram o seu projeto com base no

modelo de Kacker & Okapuu.

As tabelas 11 e 12 apresentam a distancia normal entre os pontos de controle e a

linha de camber tanto da parte de succdo como a parte de pressao dos perfis.
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Tabela 11 — Distancia normal dos pontos de controle da parte de sucgao

P3 (mm) | P4 (mm) | P5 (mm) | P6 (mm) | P7 (mm)
Perfil 1 | 2,1850 3,4960 1,7860 0,4750 0,0380
Perfil 2 | 3,1500 2,8800 2,3400 0,2520 0,0018
Perfil 3 | 2,0700 3,3120 1,6920 0,4500 0,0360
Perfil 4 | 3,0600 2,7200 2,2100 0,2380 0,0017

Tabela 12 — Distancia normal dos pontos de controleda parte de pressao

P3 (mm) | P4 (mm) | P5 (mm)
Perfil 1 | 0,7600 0,7600 0,3800
Perfil 2 | 0,5400 0,0018 0,0018
Perfil 3 | 0,7200 0,7200 0,3600
Perfil 4 | 0,5100 0,0017 0,0017

Por meio dos dados apresentados nas tabelas 11 e 12 foi possivel determinar os
pontos de controle e através da curva de Bézier e projetar os 4 perfis. O autor decidiu fixar
o raio do bordo de ataque, rrg em 1,427[mm] para todos os perfis. Esse valor foi escolhido
para garantir que os parametros dados pelo algoritmo genético fossem respeitados. A figura

23 apresenta os perfis projetados.

Perfis aerodindmicos do estator

m— Perfil 1

Perfil 2

= Perfil 3|

Perfil 4

-2 1] 2 4 B B 10 12 14
X [mmy]

Figura 23 — Perfis aerodinamicos do estator. Fonte: Autor.

De acordo com (KORAKIANITIS, 1993) a curvatura afeta a performance da pa.
Tal referéncia sugere que a pressao local e a distribuicao de velocidade dependem do

formato da curvatura. Por essa razao, esse parametro sera calculado para cada aerofdlio
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e a sua influéncia examinada. A equac¢ao a seguir calcula a curvatura considerando as

coordenadas do perfil.

B ’.CC/yH _ y/x//’

(22 + yxz)% (2.2)

A figura 24 exibe a distribui¢ao de curvatura na parte de succao dos perfis proje-

tados.

Distribuigdo de curvatura na parte de sucgao

"I F T T T T T T —
Perfil 1
Perfil 2
= Perfil 3

D& ——Perfil4 | |

<
{=2]

Curvatura
=1
.

0.2

] 0.1 02 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

Distancia axial normalizada

Figura 24 — Distribuicao da curvatura na parte de sucgao. Fonte: Autor.

2.2.3  Simulac3do dos perfis otimizados

Uma vez definida as superficies aerodinamicas dos quatro perfis, é necesséario definir

as condigoes de contorno para as simulagoes. As tabelas 13 e 14 apresentam esses dados.

Tabela 13 — Condigoes de contorno para as simulagoes para os perfis 1 e 2

Temperatura Total da entrada [K] 1100
Pressao Total na entrada [bar] 4
Intensidade da Turbuléncia na entrada [ %] | 5
Angulo do fluxo inicial [deg] 0
Pressao Estética da saida [bar] 2,4742
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Tabela 14 — Condig¢des de contorno para as simulacoes para os perfis 3 e 4

Temperatura Total da entrada [K] 1100
Pressao Total na entrada [bar] 4
Intensidade da Turbuléncia na entrada [ %] | 5
Angulo do fluxo inicial [deg] 0
Pressdao Estética da saida [bar] 2,5013

Através da distribuicao de pressao estatica no perfil dada pelo software FLUENT
e usando a equacao 2.1, foi possivel calcular a distribuicao do nimero de Mach Isentréopico

ao redor do perfil. A figura 25 apresenta tais distribui¢oes para os perfis estudados.

181

O 32827 elementos
© 49280 elementos

64348 elementos
#  OBS0E elementos

-
o
T

=
'S
T

Mach isentropico
[=] -

oo — 58]

. .

o
(=]
—

o

0.2

g ! | L | | | | | | |
0 01 02 03 04 ©05 068 07 0B 09 1
Distédncia axial normalizada [x/c]

Figura 25 — Distribui¢do do nimero de Mach isentrépico . Fonte: Autor.

Por meio da figura 25 é possivel ver a posi¢ao no eixo horizontal onde houve a onda
de choque. A queda do niimero de Mach isentrépico no perfil 4 ocorre em uma distancia

axial menor do que nos outros perfis.

Ao observar essa mesma figura, é possivel inferir que o nimero de Mach maximo
ocorre no perfil 4 e o perfil 1 tem o menor valor desse parametro. E importante lembrar
que a equacao 2.1 nao leva em consideragao os efeitos viscosos, mas pode ser um bom

indicador do comportamento dos perfis.

Outro ponto importante que pode ser verificado por essa mesma figura ¢ a rapida
aceleracao do fluxo no bordo de ataque da parte de pressao do perfil, pois o valor de Mach
aumenta em uma distancia axial normalizada curta, porém depois de um certo ponto, a

aceleragao cresce de maneira quase uniforme em todos os perfis.

Todos os perfis em estudo apresentaram duas ondas de choque. As figuras 26 até

29 representam a distrubi¢ao do nimero de Mach pelo dominio analisado.
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Ao analisar a distribuicao de curvatura dos perfis, os perfis 2 e 4 apresentam os
seus picos maximos de curvatura em uma distancia axial maior do que os perfis 1 e 3. O
perfil 4 tem um valor maximo na distribuicdo de curvatura maior do que o perfil 2 e o

perfil 4 também possui um valor maximo do nimero de Mach maior do que o do perfil 2.

Um comportamento semelhante é encontrado quando se compara os perfis 1 e 3,
posto que o perfil 3 possui maior pico de curvatura do que o perfil 1 e também apresenta

um numero de Mach maximo maior do que o perfil 1.

Com relacao a distancia axial normalizada, os perfis 2 e 4 possuem tanto o niimero
de Mach maximo quanto os valores de pico maximo de curvatura maiores do que os perfis
1e3.

Ja a parte de pressao dos perfis, o fluxo é acelerado quase que de maneira continua

apds o pico no bordo de ataque ao bordo de fuga.

contour-1
Mach Number
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1.46e+00
1.39¢+00
1.31e+00
1.23e+00
1.16e+00
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6.27e-01
5.51e-01
4.75e-01
3.99¢-01
3.23e-01
2.47e-01
1.72e-01
9.56e-02
1.97-02

Figura 26 — Perfil do niimero de Mach no perfil 1. Fonte: Autor.
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Figura 27 — Perfil do nimero de Mach no perfil 2. Fonte: Autor.
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Figura 28 — Perfil do ntimero de Mach no perfil 3. Fonte: Autor.
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Figura 29 — Perfil do nimero de Mach no perfil 4. Fonte: Autor.

Os contornos da ditribuicdo de pressao estatica estao apresentados das figuras 30
até 33.

Comparando o nimero de Mach méaximo de cada perfil e o dngulo de choque com
relacdo ao eixo x, é possivel perceber que o angulo de choque tomando por base o eixo

das abscissas é praticamente o mesmo para os 4 perfis.

Outra caracteristica notada nessas figuras é que quanto maior o nimero de Mach

maximo, menor ¢ a pressao estatica minima.
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Figura 30 — Perfil da Pressao estatica no perfil 1. Fonte: Autor.
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Figura 31 — Perfil da Pressao estatica no perfil 2. Fonte: Autor.
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Figura 32 — Perfil da Pressao estatica no perfil 3. Fonte: Autor.
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Static Pressure

3.99+05
3.83¢+05
3.68e+05
352405
3.36e+05
321405
3.05+05
2.90e+05
274e+05
258405
243e+05
2.27e+05
212405
1.96e+05
1.80e+05
165405
1.49¢+05
134e+05
1.18e+05
1.02¢+05

8.69¢+04
[pascal]

0 20 Gom)

Figura 33 — Perfil da Pressao estatica no perfil 4. Fonte: Autor.

As figuras 34, 35, 36 e 37 apresentam a distribuicao de temperatura estatica nos
quatro perfis estudados. Como o fluxo se descola perto do bordo de fuga, entdo existe a
mistura entre a camada limite do lado de succao e do lado de pressao do perfil, levando a
uma esteira do bordo de fuga. Com base em (SALVA JUAN TIZ6N, 2012) a intensidade
dessa esteira e da espessura da camada limite dependem do nimero de Mach isentrépico

da saida do fluxo.

Outra carateristica importante que pode ser visualizada por meio dessas imagens
¢é o crescimento da espessura da camada limite com relagdo ao aumento do niimero de

Mach méximo nos perfis.

contour-1
Static Temperature

1.10e+03
1.08+03
1.06+03
1.05¢+03
1.03¢+03
1.01+03
9.94¢+02
9.77+02
9.59¢+02
9.42¢+02
9.24e+02
9.07e+02
8.89e+02
871402
854e+02
8.36e+02
8.19¢+02
8.01e+02
7.84e+02
7.66e+02
7.48e+02
k]
[

Figura 34 — Perfil da Temperatura estatica no perfil 1. Fonte: Autor.
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contour-1
Static Temperature

1.10e+03
1.08+03
1.06e+03
1.05¢+03
1.03+03
1.01e+03
9.92¢+02
9.74e+02
9.56e+02
9.38e+02
9.20e+02
9.02e+02
8.84e+02
8.66e+02
8.48e+02
830402
8.12e+02
7.94e+02
7.76e+02
7.58e+02

7.40e+02
k]

0 20 Gom)

Figura 35 — Perfil da Temperatura estatica no perfil 2. Fonte: Autor.

contour-1
Static Temperature

1.10e+03
1.08e+03
1.06e+03
1.05e+03
1.03e+03
1.01e+03
9.93e+02
9.76e+02
9.56e+02
9.40+02
9.23e+02
9.05+02
8.87e+02
8.70e+02
8.52e+02
8.34e+02
8.17e+02
7.99e+02
7.81e+02
7.64e+02
7.46e+02
[k]
0.02 (m)

Figura 36 — Perfil da Temperatura estatica no perfil 3. Fonte: Autor.

contour-3
Static Temperature

1.10e+03
1.08e+03
1.06+03
1.04e+03
1.03e+03
1.01e+03
9.90e+02
9.72e+02
9.53¢+02
9.35¢+02
9.17e+02
8.98+02
8.80e+02
8.62¢+02
8.43¢+02
8.25+02
8.07e+02
7.89e+02
7.70e+02
752402

7342402
[k]

20 (mm) w‘

Figura 37 — Perfil da Temperatura estatica no perfil 4. Fonte: Autor.

As tabelas 15 e 16 apresentam os resultados tanto do niimero de Mach no bordo

de fuga de cada perfil, bem como o coeficiente (, que é descrito pela equacao 1.88.
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Tabela 15 — Tabela comparando o nimero de Mach na saida da pa do estator

Mach 2 CFD | Mach 2 Projeto 1D | Diferenca %
Perfil 1 | 0,8610 0,8457 1,809
Perfil 2 | 0,8494 0,8457 0,4375
Perfil 3 | 0,8532 0,8457 0,3368
Perfil 4 | 0,8528 0,8457 0,8390

Tabela 16 — Tabela comparando o coeficiente (5 do estator

(o CFD | (; Projeto 1D | Diferenca %
Perfil 1 | 0,9393 | 0,9413 0,2124
Perfil 2 | 0,9377 | 0,9413 0,3824
Perfil 3 | 0,9608 | 0,9618 0,1039
Perfil 4 | 0,9608 | 0,9618 0,1039

Ha uma grande confirmidade entre esses dados comparandos os resultados da si-

mulagdo no FLUENT e as saidas da funcao de otimizagao.

Comparando apenas o nimero de Mach na saida, o perfil 2 obteve a melhor res-

posta, mas ao comparar o coeficiente (5 o mesmo perfil teve o pior resultado.

Assim para a decisdo do perfil que mais se adequa aos dois casos, o autor decidiu

calcular a media geométrica das diferencas entre o projeto unidimensional e os resultados
do FLUENT e o perfil 4 obteve melhor resultado.
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3 Conclusao

O objetivo principal desse trabalho era o desenvolvimento de um cédigo em Matlab
que fosse capaz de determinar as condig¢oes termodindmicas e geométricas otimizadas
em termos das perdas em um estagio de uma turbina de motor aeronautico. Por meio
desses dados, um segundo c6digo foi feito para determinar superficies aerodinamicas que
atendessem as saidas do primeiro codigo e posteriormente esses perfis foram simulados no
software FLUENT.

Segundo os dados apresentados no primeiro c6digo comparados com a literatura e
por intermédio das comparagoes com as simulagoes em CFD no software FLUENT com os
dados otimizados, é possivel observar tanto o objetivo principal como o secundario foram

alcancados.

O estudo da influéncia da curvatura na parte de sucgao dos perfis aerodinamicos
proporcionou uma explicagdo do comportamento do fluido ao redor das superfices das
pas do estator. Através da visualizacao da distribuicao do niimero de Mach, temperatura
estatica e pressao estatica foi possivel observar fenomenos ligados a camada limite e a

ondas de choque.

3.0.1 Sugestbes para Trabalhos Futuros

Mesmo que os cédigos desenvolvidos pelo autor consigam gerar resultados preli-
minares otimizados com um baixo custo computacional, andlises mais refinadas podem
ser feitas para auxiliar o projeto de uma turbina de motor aeronaitico. Sugere-se para

continuidade da pesquisa.

Incorporacao de outros métodos para o calculo de perdas, com isso é possivel fazer

uma analise comparativa entre diversos modelos de perda.

e Fazer simulagoes de CFD usando o rotor e assim ter uma ideia melhor do compor-

tamento do fluido no estagio da turbina.

e Por meio da utilizacao de outros métodos de perda, desenvolver um coédigo que
otimize as perdas considerando condigoes de operacao fora do ponto de projeto,

fazendo assim uma otimizagao global do sistema.

e Estudar o procedimento para a escolha do material da turbina e levar em conside-

racao os fenomenos de fadiga e vibracao tanto nas pas do estator como do rotor.
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e No estudo do estdgio da turbina, considerar o efeito do resfriamento das pas com
relacdo a performance da turbina tanto na condi¢ao do ponto de projeto como fora

do mesmo.
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APENDICE A - Modelos de Perdas

A.1 Ainley & Mathieson

Este método prediz as perdas através de uma cascata de turbina considerando os
dados disponiveis naquela época (1951). Com base em vérias hipdteses, é possivel prever
a desempenho de uma turbina de fluxo axial com pas convencionais em uma grande parte
de sua faixa de operagao (AINLEY, 1951).

Os autores deste método assumiram que os coeficientes de perda de pressao nao
sao influenciados pelo niimero Mach e os angulos de saida de fluxo de uma linha de lamina

nao sao influenciados pelo angulo de incidéncia (AINLEY, 1951).

Este método foi usado por muitos anos porque pode fornecer eficiéncia maxima na

regiao de +2% para eficiéncia e 3% para vazao massica de gas (WEIL, 2000).

A.1.1 Perda Total

Este tipo de perda é responsavel pela perda de perfil, perdas secundarias, perda
de vazamento de ponta e fator de borda de fuga y; e pode ser calculado pela seguinte

equacao:

Y = (Y, + Y + Ya) Xte (A1)

O fator do bordo de fuga ¢ uma funcao da espessura e do passo do bordo de fuga.

O intervalo tipico dessa proporcao é de 0.02 a 0.12 e ;. variando de 1 a 1.7.

A.1.2 Perda De Perfil

Ainley & Mathieson determinaram este tipo de perda com base em uma variedade
de estagios de turbina que foram projetadas antes de 1950. Naquela época, os perfis de
laminas cujos contornos eram compostos de um arco circular e linhas retas ou laminas que
faziam uso da série de perfil da pa britanica com circular ou linhas de camber parabdlicas

e a espessura maxima da pa variava entre 0.15 a 0.25 (WEIL, 2000).

Uma correlagao para prever perdas de perfil depende de uma série de graficos,
figuras 38 e 39, que relacionam o coeficiente de perda de perfil e a relagao passo sobre a

corda, representando uma combinacao de angulos. As perdas de perfil sdo determinadas
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usando a seguinte equagao:

o \? t ]l s
Yrueo = {pr;fm - (aout> [Y”(a;nmom - Yp<a;n=0>] } <0_2> (A.2)

0.00
00 02 04 06 08 10 12 14

S/C

Figura 38 — Coeficiente de perda de perfil para o angulo de entrada da pa quando o, = 0,
Fonte:(AINLEY, 1951).

0.24
0.20 =0
Lo | = 0
0.16 Yo - ——65°
- F
o W = o 600
L. - -
> 0.12 -
0.08 —__—50°
; S~——40°
0.04
0.00
00 02 04 06 08 10 12 14

sS/C

Figura 39 — Coeficiente de perda de perfil para o dngulo de entrada da pa quando o, =
oyt , Fonte: (AINLEY, 1951).

E importante enfatizar que a equacio A.2 é valida apenas para o ponto de projeto
e as curvas representadas nas figuras 38 e 39 foram estabelecidas para uma espessura do

bordo de ataque de 0.02 e o niimero de Reynolds igual a 2 x 10°.
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A perda do perfil final é igual a perda do perfil com incidéncia zero multiplicada

por um coeficiente do angulo de incidéncia.

Y;? = XiYZD(i:O) (A?’)

Existe um procedimento para calcular esse fator. Em primeiro lugar, é necessario
determinar o angulo de incidéncia da paralisagao, que é uma fun¢ao da relagdo entre o
passo e o corda, t/l , o Angulo do fluxo de saida, a,,; e uma relagdo entre o dngulo de
entrada da lamina e o angulo do fluxo de saida. O angulo de estol da incidéncia quando
t/l é igual a 0.75 é determinado pela figura 40, a corregao para o angulo de saida para
varios valores da divisao entre passo e a corda sao apresentados na figura 41 e o valor
final do angulo de estol da incidéncia considerando diferentes angulos de saida ¢é exibido
na figura 42. Uma vez conhecendo o valor do angulo de estol da incidéncia i(y.u) € o
angulo de incidéncia 4, é possivel obter o coeficiente de perda de perfil em pontos que nao

correspondem ao ponto de projeto por meio da figura 43.

T S | b
o 1 TN| STALLING INCIDENCE
— - OF TURBINE —
::::-i‘:g—::‘ rd 5" | Buace sciows |
I vy _45:1,0 -55;! /”- - WHEN Sfl;-ﬂ.jv.s _
ety v -57° T -625° o . “u
Hoey = -G2° TO -/675 o ~
+30 c Ly

STALLING INCIDENCE, i, ,WHEN §C=075

+10

=04 o 4
B fecs  (WHEN Slc #078)

Figura 40 — Angulo de stall de incidéncia da pé de uma turbina quando s/c = 0.75 Fonte:
(AINLEY, 1951)

] — T T T
[ —
—t VARIATION OF <, WITH §/C
-‘-.__-‘-‘
05 PITORfcHORD 07 08 09 0

Figura 41 — Variagao de ay com (s/c = 0.75) Fonte: (AINLEY, 1951)
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-20' T - -

I N
I _| VARIATION OF STALLING
INCIDENCE  WITH

o

% e © &, =-35"T0 -85 PITCH CHORD RATIO

5 - a et =-45° 10 -55° —]
L] L] o

o o, =<35°T0 -43

¢ — —
I DATUM
2 e POINT

1 L—"

2 _.-f‘/‘w/.l

- | —

+
A=Y
=)

04 05 . 0% 07 08 o9
PITCH /CHORD

Figura 42 — Variacao do angulo de stall de incidéncia com a razao passo corda. Fonte:
(AINLEY, 1951)

Ye ! Yp (i=0)

ili

stall

Figura 43 — Variacao do coeficiente de perda de perfil com a razao de incidéncia. Fonte:
(AINLEY, 1951)

Este procedimento é valido quando a razao entre o bordo de fuga e o passo é 0.02,

o nimero de Reynolds é 2 x 10° e o niimero de Mach é menor do que 0.6.

A.1.3 Perda Secundaria

A equagao dada por Ainley & Mathieson foi derivada usando a correlagao ja es-
tabelecido para perdas de perfil dada por (SIEVERDING, 1985). Este tipo de perda é

uma funcao da carga da lamina, que é uma fung¢ao principal do giro da lamina e pode ser

calculada pela seguinte relacgao:

Cr\? [ cos? ayy
Y, =\ — _— A4
° <t/l> ( cos® a,, (A.4)



APENDICE A. Modelos de Perdas 71

O coeficiente A é fungao da aceleracao do fluxo ao redor da lamina, «,, é o angulo

médio do fluxo e o mesmo é determinado por meio da sequinte equagao:

(A.5)

tan o, — tan aout)

o, = arctan ( 5

O coeficiente de sustentacao Cf, da lamina foi definido na referéncia (LAKSHMI-
NARAYANA, 1996) e é dado por:

~+

Cp = 2- (tan ay, — tan ) cos g, (A.6)

o~

O coeficiente de perda secundaria real, que é uma funcao dos angulos de entrada

e salda do fluxo, juntamente com o fator A, é calculado usando a seguinte equacao:

2
Y, = 4A(tan o, — tan gy )? (COS%M> (A.7)

COS Oy,

A.1.4 Perda de Ponta

A perda de ponta é uma funcdo da carga da lamina com a relacao de folga da

ponta a altura da lamina e pode ser calculada usando a seguinte equagao:

(A.8)

2
T cos® a
Y, = 4Bﬁ(tan Qin — tan gy )? (‘m)

COS iy,

onde 7 a folga da ponta radial, h é a altura da lamina que coincide com a altura
da lamina se a folga da ponta for zero e B for um coeficiente igual a 0.25 para laminas

encobertas ou 0.5 para laminas nao polidas.

E importante salientar que essa relacao nao leva em consideragao o angulo de

incidéncia para predizer o coeficiente de perda na ponta.

A.2 Kacker & Okapuu

O método de perda desenvolvido por Kacker & Okapuu é baseado nos métodos
de perda desenvolvidos Ainley & Mathieson e Dunham & Came. Foi demonstrado que
o presente método é capaz de determinar as eficiéncias de uma ampla gama de turbinas
axiais com carga de estagio convencional dentro do intervalo de +1.5% (KACKER, 1982).
A principal diferenca fornecida por este método esta relacionada a introducgao dos efei-
tos de compressibilidade e perdas de choque no calculo do perfil e coeficientes de perda

secundaria.
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A.2.1 Coeficiente de Perda Total

O coeficiente de perda total é funcao das perdas de perfil, secundéria, de ponta e

devido aos efeitos do bordo de fuga e é dado por:

Y = XgeYp + Yo+ Y + Y (A.9)

Diferentemente dos outros métdos, o fator de correcao nao estd multiplicando
todos os coeficientes de perda e a perda devido a efeitos de bordo de fuga ¢é calculada

separadamente.

Xre € 0 fator de correcao devido ao nimero de Reynolds e é baseado no valor da
corda real e condigdes de saida do escoamente. Assim, tal fator é determinado usando a

seguinte relacao:

(3255) " Re<2x10°

2x10°

e A.10
Xhey g 2 % 10° < Re < 10° (A-10)

—0.2

() Re > 10°
A.2.2 Perda de Perfil
O coeficiente de perda de perfil é calculado usando a seguinte equagao:

2
}/p =0.914 <3KpXi}/;)(i:O) + }/tshock) (All)
onde Y, representa a perda de perfil quando o angulo de incidéncia é zero e é

definido como:

in AT
<aow5> |:sz(a;n=aout) o }/P(Oé;nZO)] } <02> (A12)

onde x; € o coeficiente de incidéncia calculado por Ainley & Mathieson. A equagao

/

ain

Y;O(i:O) = {}/p(a;n:o) +

Doyt

A.12 é quase a mesma equacao dada pelo primeiro modelo de perdas, exceto pelo termo

ok, /al ;] que foi introduzido para permitir &ngulos de entrada negativos.

Os autores deste modelo descobriram que os testes em cascata usados para deter-

minar as relagdes dadas por Ainley & Mathieson foram conduzidos a velocidades subsoni-
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cas, assim eles nao sao precisos quando o motor esta operando em altas velocidades. Para

corrigir isso, o fator K, foi introduzido e ¢ definido como:

M \?
Ky =1 —1.25(Myu — 0.2) (Ml ) (A.13)
out

Yinoer € 0 fator relativo a perda causada por choques e é dado pela seguinte equagao:

PN\ L= (1+25M2)
i (B LUV
Paut

Yook = 0.75(Mjp g — 0.4)17 ( -
1 N (1 + FYT_lMOZut) i

rT

Na equagao A.14, M;, g ¢ o nimero de Mach no hub e é uma funcao do nimero

de Mach de entrada e a razao entre o raio no hub e o raio na ponta. De acordo com
(G.GREGORY-SMITH C. P. GRAVES, 1988), este nimero de Mach é:

re [

2.2
Min.g = My, (1 + K > (A.15)

rT

onde K é uma constante e é igual a 1.8 para o estator e 5.2 para o rotor.

A.2.3 Perda Secundéria

Com base na influéncia da razao de aspecto da lamina e nos efeitos de compressi-
bilidade, Kacker & Okapuu melhoraram o coeficiente de perda desenvolvido por Dunham
& Came, esta correcao é dada pelo fator x4r. Portante, o coeficiente de perda pode ser

definido como:

l 2
Y, = 0.04 () Xar[4(tan @y — tan ape)?] (COS O“’“’*) (COS O“””) (A.16)

/
H COS Qi COS %y,

onde Y aR.€:

1-0.25/2 -2 forfl <2
XAR:{ T = (A.17)

1 for L > 2

A.2.4 Perdas no bordo de fuga

Kacker & Okapuu consideraram o coeficiente de perda de pressao no bordo de

fuga como uma fun¢ao do niimero de Mach na saida e o coeficiente de perda de energia
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no bordo de fuga, (WEI, 2000). Este coeficiente de perda é definido como:

e

Y, = {1 + 7T_1J\4<>2ut (1—A1Et€ B 1)_]H -1 (A.18)

1= (1252 M2,)

onde AF,. é o coeficiente de perda de energia no bordo de fuga. O mesmo é fungao
da razao entre espessura do bordo de fuga ¢ e a distdncia da garganta da passagem da

lamina o.

Para laminas diferentes das laminas axiais e de impulso, o coeficiente de perda da
borda posterior é interpolado, dado pela seguinte equagao. A figura 44 mostra a perda do

bordo de fuga.

/
in

AEte = AEte(a( :0) +

iy
(Ozout> [AEte(a;n:aOut) - AEte(a;n:O)] (Alg)

Oloyt

0.15

0.10

0.05

TRAILING EDGE ENERGY
COEFFICENT

0.00
0.0 0.1 0.2 0.3 04

t/o

Figura 44 — Coeficiente de perda do bordo de fuga dado por (KACKER, 1982)

A.2.5 Perda de Ponta

Perdas de Ponta para Pas Unshrouded

Este coeficiente de perda é calculado de uma maneira diferente, porque em vez de
dar uma equacao direta, Kacker & Okapuu forneceram uma relacao entre a variacao do

total para a eficiéncia total do estagio e a variacao da folga da ponta descrita como:

1
Any = 0.93 (TT) () Tht 0 AT (A.20)

rH H cos agyt
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onde 7y € a eficiéncia total considerando a folga da ponta igual a zero, At é a
variacao da folga da ponta. Portanto, a variagao do total para o total eficiéncia do estagio,
Ny € uma funcao de 7,0, a razao entre o raio da ponta e a raio médio, o angulo do fluxo

de saida e a variacao da folga da ponta.

O coeficiente de perda de vazamento da ponta final, Y;; é obtido pelo calculo
iterativo e Kacker & Okapuu (SIEVERDING, 1985) nao deram o processo detalhado dos
calculos. Assim sendo a implementacao sera feita considerando uma lamina envolta neste

caso, em contraste com os outros métodos.

Perdas de Ponta para Pas Shrouded

Nesse caso, o coeficiente de perda de ponta é baseado no modelo de (DUNHAM,
1970)

Y; —037£ T 0.784(tan04 — tan a;,)? c0s” Cout (A.21)
tt — Y- h I out in COS iy .

onde 7" é o valor efetivo da folga da ponta 7 e é definido como:

7' = (folga da ponta geométrica, 7)/(ntimero de selos) " (A.22)
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