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Neste trabalho desenvolve-se uma metodologia para o estudo numérico de um
escoamento inviscido, bidimensional, incompressivel e em regime permanente,
através de uma grade linear de uma turbomaquina. O algoritmo empregado utiliza o
Método dos Painéis para a obtencdo da solugdo do problema potencial, através da
realizacado de simulagbes que contemplam, desde o estudo inicial do escoamento ao
longo de um Unico perfil aerodindmico de referéncia, até diversas configuracées de
montagem da grade linear. Cada etapa da implementacdo do método € amplamente
discutida e detalhada, com fundamentacdo tedrica nas equacdes constitutivas da
Mecanica dos Fluidos. Séo utilizados perfis simétricos, como o aerofdlio de Van der
Vooren e o perfil NACA 0012 para a validacdo do método e o perfil NACA 65-410 para
representar a grade linear infinita, visto sua ampla aplicagdo em compressores axiais.
Utiliza-se o conceito de periodicidade do escoamento na direcdo transversal para
resumir a analise ao escoamento através de um Unico perfil aerodindmico da grade
linear. Os resultados obtidos sdo comparados com dados experimentais e simulacdes
semelhantes existentes na literatura. Sdo analisados parametros fundamentais do
escoamento, como campo de pressdes, cargas aerodindmicas e angulo de deflexédo
da grade. Conclui-se pela necessidade de desenvolvimento de um método adaptado
para lidar com perfis de bordo de fuga muito esbeltos, exemplificado através de uma

técnica desenvolvida nessa dissertacao.
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This work presents a numerical method dedicated to the study of no-viscous,
two-dimensional, incompressible, steady flows through a linear turbomachinery
cascade. A numerical algorithm using the Panel Method to solve the potential problem
is developed to carry out simulations covering from flow past an isolated airfoil to a
wide range of blade row cascade configurations. Each step of the numerical method is
discussed in detail, based on theoretical background provided by the Fluid Mechanics
equations. Symmetrical airfoils are used, like Van der Vooren and NACA 0012, in order
to validate the method. The NACA 65-410 airfoil is also employed as an elementary
cell of an infinite blade row, because of its usage in turbomachinery applications. The
normal flow periodicity along the cascade leads the study to the flow past an isolated
airfoil. Results are compared with experiments and similar simulations found in the
literature. The analysis involves fundamental parameters of the flow, as the pressure
distribution, the aerodynamics loads on the airfoil surface and the cascade deflection
angle. The conclusion is the need of the development of an adapted method to deal
with airfoils with thin trailing edge, which is carried out in this study.



viii

SUMARIO
Capitulo 1 — INTrOTUGEO . ... annesnnnsnnnnnne 1
I Y o 1Y Vo= Lo F PP 3
1.2 ObJELIVOS. ..o, 4
Capitulo 3 — ReViSA0 BibliografiCa.......ccooeiiiiiii e 6
2.1 Teoria das MaquINAs d€ FIUXO...........ceuviiiiiiiiiiiiiiiiieiiieeeeeeeeeeeee e e e e e e e e e eeeeeeeaeeeeeeeeeeeeees 6
2.2 MELOUO OS PAINEGIS. ....eeiiiiieiiiiiiiieiie et e e e e e e et e e e e e e e e s s eeeaeeeas 7
2.3 OUtros MEtOd0oS A€ ANAIISE........ccoii i e e e e e e annes 8
Capitulo 2 — MAQUINAS A€ FIUXO.....cciiiiiiiiiiiiiie e 12
3.1 ConceituaGao € ClasSIfICAGAD. ......uuuriieeeiiiiiriiiii e 12
3.2 Relag8o MAQUINGA — SISTEIM@L. .......uuiiieiiiiiie ettt 13
3.3 MAQUINGAS AXIUS......cueeteeiieeee ettt e e e e e e e e e e e e s r e e e e e e e e nnnneees 14
3.3.1  COMPIrESSOrES AXIAIS. ... eeieeiiiiiiutieeiteee e e i ettt e e e e s s e e e e e e e s s e e e e e e e e e ennnnees 14
3.3.2  BOMDAS AXIAIS....cieeiieiieeeeeeeeee e 16
3.3.3  TUIDINAS @ VPO ....eeiiiiiieiiiiiie ettt 16
3.4 TEONA ClASSICA. ...cee e i e e e 18
3.4.1 O Estagio Axial e o Diagrama de Velocidades............cccccuurrurimnrinnniinninniinininnnn. 19
3.4.2 O Processo de Difusdo — O Problema da Compressao.............cccceeeeeeeeeeeeenn. 20
3.4.3 EQUACA0 d€ EUIEI.......cooiiiiiiiiieeee 21
3.4.4 Triangulos de Velocidade Combinados..........cccccciuuieiiiiiiiians 22
3.4.5 Performance — Curva “ Head-Vazao” de um Compressor Axial....................... 24
3.4.6 Peculiaridades de uma Turbomaquina Axial Real.............cccccccciiiiii. 25
Capitulo 4 —Escoamento Potencial...........cccccc 27
4.1 Modelagem de Problemas em Mecanica dos Fluidos...........cccccuuieniiniiiiniinninnninnnn. 27
4.1.1 Derivada Material...........ooooiiiiiii i 28
4.1.2 EQUAGOES CONSHIIULIVAS.........eviiieiiieeeiiiiiiee e 28
4.1.3 Principio da Conservagao da MaSSa...........uuueiiiiiieiiiiiieeeaiiie e 28
4.1.4 Principio da Conservacdo da Quantidade de Movimento Linear...................... 29
4.2 Escoamento Potencial...........cooovviiii i 31
4.3 LimitagOes da Teoria POtENCIAL...........coouiiiiiiiiiiee e 34
4.4 Vortices Singulares € VOrtiCeS REAIS...........uuuviiiieiiiiiiiiiiiieeee e 36
4.5 Modelo FiSiCO — MatEMALICO. ......uuuviiiieiiiiiiiiiiieeeiet ettt er e 39

451 Geometria @ Regi@o FIUIda..........c..uueiiiiiiiiiiiie e 39



4.5.2 Hipodteses Simplificadoras da Formulacdo Matematica................ccceeeeeeeeeeeen. 41
4.5.3 Formulacdo Matematica do Problema de Valores de Contorno........................ 41
4.5.4 Adimensionalizacdo do Problema de Valores de Contorno Proposto............... 42
4.5.5 Formulagdo do Problema POtencial............cccooiiiiiiiiiiiiiiiiiiieece e 43

Capitulo 5 — Método dos Painéis — Fundamentos Tedricos e Implementacdao.....47

o0 I 1 0T [V o= To TP 47
IR DI (=Y 1= Tor= To o F- W 1= To ] 4[] 1 - VO PP 50

7% 1T 01 = T4 F= o = 55
5.3 Determinacao da Matriz de Influéncia e Solugéo da Equacéo Matricial................. 61
5.3.1 Método de Lewis (LEWIS, 1991)......cuuiiiiiiiiieiiieeieeeieeeeeeeeeeeeeee e 61
5.3.2 Método de Katz & Plotkin (Katz & Plotkin, 2001)............cuuvvviviiiiiriiiiniiiniinnninnn. 66
STRCIRC I \Y 1= (oo [0 J g T=T= T AN F= o] ¢= Lo [o U 68
5.3.4 A CONUIGAO UE KULLA. .. .eeeiiieeeiiiiiiitiiiie e e e e e 75
5.4 Cargas Aerodinamicas e Coeficientes de PreSSa0...........ccccvvveviieeiiiiiiiiiiiieeeeeeene 79
Capitulo 6 — Resultad0S € DiSCUSSDES.....ccoiuuiiieiiiiiieeaiiiie et 82
6.1 SUMANIO d€ SIMUIAGOES. .....eeiiiiiiiiie ettt 83
6.2 Escoamento ao Redor de um Unico Perfil Aerodinmico..............ccccceveveerererennnnn. 84
6.2.1 Aerof6lio de Van der VOOIEN..........cuvvviiieiiiiiiiiiiieeiieteeeeteeee e eeeeeee e e eeeeeeeeeeeeees 85
6.2.2  Perfil NACA DQ0L2.....cco oottt e e e e e e e e e e e e e e ansraraaaeeaeeaans 87
6.2.3  Perfil NACA B5-410......ccciiiieiiiiiiiiiiie e e e ettt e e e e st e e e e e e e s sssbranaeaeeaeesaaes 88
6.3 Escoamento ao Redor de uma Grade Linear de Turbomaquina........................... 92
6.3.1 Aerofolio de Van der VOOIEN..........uuiiiiiiiiiiiiiiiieee et 93
6.3.2  Perfil NACA D0L2......co ittt e e s s e e e e e e e eas 94
6.3.3  Perfil NACA B5-410......ccciiiiiiiiiiiiiiiiieee ettt a e e e s sbb e e e e e e e e s aae 95
Capitulo 7 — ConNClUSOES € SUGESIOES. . .uuuuuiiiiiiiiiiiiiiriiart e anaeannes 102
Referéncias Bibliograficas ..., 105
Apéndice A —.Sistemas de Eixos Coordenados para Grades Lineares.............. 109

Apéndice B — Distribuicdo Linear de Vorticidade.........ccccccoiiiiiiriiiieeiiiiiieeeeenn 113

Apéndice C — Dados EXPerimeNntaiS........ouuiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeieie e 116



CAPiTULO~1

INTRODUCAO
As maquinas de fluxo desempenham importante papel nas industrias de
processamento de fluidos, como refinarias, petroquimicas e industrias quimicas em
geral. Normalmente sdo equipamentos de alto custo e cujo desempenho interfere

decisivamente no comportamento global da planta industrial em que estio inseridos.

Pode-se afirmar que, relativamente ao projeto e fabricagdo dessas maquinas,
os esforcos empreendidos pelos fabricantes nas ultimas décadas levaram a uma
acentuada melhora em suas caracteristicas de desempenho, através de um excelente
grau de otimizagdo de “design” e avangos nas tecnologias de fabricagdo. Para isso
muito contribuiu o desenvolvimento de ferramentas de simulagdo do escoamento
interno do fluido, possibilitado pelo avangco nas metodologias de andlise e pela
utilizacdo de computadores de alta capacidade de processamento. As ferramentas
empiricas e semi-empiricas de desenvolvimento estdo sendo continuamente
substituidas e/ou aperfeicoadas através de métodos modernos de simulagdo numérica

dos fenbmenos associados a movimentagao do fluido utilizando esses equipamentos.

O termo CFD (“Computational Fluid Dynamics”), utilizado como uma referéncia
genérica aos inumeros métodos e ferramentas computacionais para simulagao
numérica de escoamentos, ja saiu dos meios académicos para ser definitivamente
incorporado ao vocabulario dos engenheiros da industria, tanto de projeto, como de
aplicagdo. Essa popularizacdo deve-se, em muito, ao surgimento de “softwares”
comerciais com esse fim. Porém, mesmo para o uso desses “softwares”, € necessario
que se entenda e domine o que existe por tras de seu desenvolvimento. S6 assim o
profissional podera fazer um uso adequado e eficaz dos resultados obtidos, pois a

capacidade de analise critica faz-se essencial.

Neste trabalho busca-se a simulagcdo do escoamento bidimensional e
incompressivel através de perfis aerodindmicos montados em uma grade linear de
uma turbomaquina axial. Trata-se de um estudo que visa a melhor compreensao do
método numérico, suas potencialidades e deficiéncias, além das metodologias que
vém sendo desenvolvidas para seu aperfeicoamento. Em fungdo de se vislumbrar
grande aplicabilidade dessa ferramenta de andlise de escoamentos em
turbomaquinas, seja na solugdo de problemas, analise de falhas, aumento da

eficiéncia, ou na previsdo de seu comportamento e desempenho, deseja-se que esse



trabalho se constitua em uma contribuicdo para o desenvolvimento de turbomaquinas

na industria.

Para o estudo proposto, existem duas maneiras basicas de abordagem no
ambito da Mecanica dos Fluidos: a descricdo de Lagrange e a descricdo euleriana do
escoamento. Em funcdo do paradigma escolhido, diferengcas quanto as etapas da
analise fazem-se presentes, quer quanto ao algoritmo de solugdo do modelo
matematico, quer quanto as técnicas utilizadas para a discretizagdo do dominio,

condi¢cbes de contorno e definicdo da regido de interesse que influencia na simulagao.

Métodos eulerianos sdo muito Uteis na solugdo de problemas de forma analitica
em Mecanica dos Fluidos. Nesse caso, sdo definidas no escoamento grandezas de
campo como fungdo da posi¢ao no espaco e do tempo. Muitos métodos numéricos de
simulacdo também sao baseados nessa descricdo de campo, onde as técnicas
numeéricas sao utilizadas na solugdo das equagdes governantes do escoamento em
questao. Como exemplo, tém-se: Método dos Volumes Finitos, Método das Diferencgas
Finitas, entre outros. A caracteristica fundamental desse grupo reside na exigéncia da
modelagem da regido fluida através de malhas, que definem sub-regides para as quais
serdo determinadas as fungdes de campo. O “software” comercial CFX®, hoje

associado ao Ansys®, segue essa linha de abordagem, muito usual.

O Método dos Painéis associado ao Método de Vortices faz parte de um grupo
maior de métodos que se utilizam uma descricdo de Lagrange do escoamento, ou
seja, as “particulas” (elementos de fluido) sao identificadas e acompanhadas
individualmente, conforme a evolugdo do escoamento no tempo. O Método de Painéis,
dentre os métodos de simulagdo numeérica, € adequado a resolugdo do problema
potencial e se caracteriza por adotar uma representacdo da geometria do perfil
estudado por uma série de painéis retos ou curvos, sobre os quais se distribuem
singularidades para simular os fendmenos fisicos que ocorrem em sua superficie. A
solucdo potencial para o regime permanente €, entdo, obtida através do calculo da

interacdo entre os painéis e sua influéncia na regido fluida.

Nao é dificil concluir que a qualidade da simulacdo dependera, no caso
euleriano, do refinamento da malha e, no outro caso, do nimero de painéis utilizados,
0 que, em qualquer um dos métodos, traduz-se em um esforgco computacional

crescente, em fungado do aumento da capacidade de processamento requerida.



E importante ressaltar que as ferramentas globais de anélise ndo podem ser
deixadas de lado, pois fazem parte do dia-a-dia do engenheiro de aplicagdo de
maquinas na industria. Sendo assim, sempre se fara referéncia nesse texto as
técnicas classicas consolidadas para projeto e avaliagado de turbomaquinas a partir de
parametros globais, tedricos ou semi-empiricos. Em fungcédo desse enfoque, podem-se
mensurar 0os ganhos relativos com a simulagdo numérica, além de serem destacadas
as aplicagdes onde se concentram as melhores relagbes custo-beneficio para que se

direcionem os esforgos de simulagao.

A abordagem escolhida para essa dissertacao parte da modelagem fisico-
matematica apresentada inicialmente por MARTENSEN (1957), para implementar um
novo algoritmo de simulagédo numérica baseado em KATZ & PLOTKIN (2001) e em
SILVA (2005), com variagdes no método para a solugéo potencial que contemplem
distribuicdo linear de singularidade aplicada a uma grade linear de turbomaquina. A
validade da metodologia é analisada através da comparacao dos resultados obtidos
com outras abordagens de simulagdo existentes na literatura e com dados

experimentais. Com isso, buscam-se alternativas a analise tedrica simplificada, até

hoje amplamente utilizada, denominada classicamente por Teoria de Euler.
1.1 MOTIVACAO

Embora o estudo e a determinacdo dos parédmetros globais do escoamento
sejam suficientes para uma abordagem simplificada do projeto de uma maquina de
fluxo, analises de seus transientes de partida e parada e compreensao de problemas
relativos a instabilidades do escoamento, a quantidade e qualidade das informacodes
obtidas mostram-se deficientes e incompletas. Também, mesmo para o regime
permanente, ha a necessidade da utilizacdo de diversas correcbes, através de
correlacdes experimentais, que variam de acordo com o tipo de maquina e do método

experimental empreendido para as obter.

A utilizacao de teorias e ferramentas de Mecanica dos Fluidos Computacional,,
encontra, assim, um vasto campo de aplicagdo, ainda mais quando associada as
teorias semi-empiricas desenvolvidas ao longo de anos. Mas, para que esse tipo de
abordagem gere resultados confiaveis, € necessario que a solugdo potencial seja
obtida de forma estavel e bem condicionada, como sera discutido ao longo desse

texto.



Além de proporcionarem um maior conhecimento e dominio dos parametros
determinantes no comportamento dessas maquinas, os métodos numeéricos de analise
do escoamento interno que se processa seja em uma turbina, uma bomba ou um
compressor, representam uma poderosa ferramenta a disposicdo dos engenheiros.
Com sua utilizagdo, grandes avangos podem ser obtidos, tanto na busca da
otimizagcdo de projeto, resultando em equipamentos cada vez mais eficientes e
robustos, como na solugdo de problemas de maquinas existentes, com expressiva

economia em comparagao com métodos empiricos.

Assim se justifica o crescente interesse de pesquisadores sobre o tema. O
objetivo precipuo das teses e estudos na area consiste no desenvolvimento de
métodos confiaveis, com alto grau de precisdo, aliados a uma reducdo de custo
computacional através da utilizagdo de algoritmos otimizados. Pode-se afirmar que, a
cada artigo, tese ou dissertagdo publicados ou defendidos, grandes passos sdo dados

no desenvolvimento e consolidacdo desses métodos.

1.2 OBJETIVOS

Dentro desse contexto, busca-se, no presente trabalho, uma solugéo para o
escoamento potencial do problema estudado e, com isso, dominio dos métodos
aplicados em simulagbes transientes que podem ser obtidas através dos chamados
métodos de particulas, como o Método de Vértices (LEWIS, 1991).

Podem-se, assim, enumerar as metas almejadas da seguinte forma, em uma

seqUéncia associada ao processo de desenvolvimento e conclusido da dissertacao:

a) Aprofundamento dos conhecimentos no campo de simulagéo

numeérica de escoamentos aplicados a turbomaquinas;

b) Utilizacdo do Método dos Painéis na solugdo do problema de
escoamento através de uma grade linear de uma turbomaquina axial,
envolvendo todas as etapas, a saber. modelagem, desenvolvimento
do algoritmo para solugdo, implementacdo numérica, comparagao
com resultados de simulacdes semelhantes, além da analise dos
resultados confrontados com dados experimentais existentes na

literatura;



C) Estabelecimento das potencialidades do método utilizado e

proposicao de refinamentos que possam orientar futuros trabalhos;

Para que a simulagdo nos moldes propostos fosse possivel, tornou-se
premente a criagcdo de um meétodo matematico que permitisse a aplicagcdo de uma
distribuicdo linear de vorticidade sobre a superficie do perfil de referéncia estudado.
Essa técnica encontra-se detalhada no corpo desse trabalho e pode ser considerada
como uma contribuicdo original para superar as dificuldades analiticas inerentes a

metodologia de implementagao.

A partir de uma revisdo da literatura existente sobre as maquinas de fluxo e
métodos numéricos de analise do escoamento que nelas se processa feita no capitulo
seguinte, apresenta-se, no capitulo 3, a teoria classica das maquinas de fluxo com o
detalhamento da equacéo de Euler para a obtencdo de uma relagao funcional entre a
energia por unidade de massa transferida por estagio de uma turbomaquina, sua
rotacdo e vazao volumétrica desenvolvida. O capitulo 4 contém o desenvolvimento da
formulacado fisica e matematica relacionada ao escoamento potencial, em que se
baseia o0 Método dos Painéis. Inicialmente estuda-se a metodologia de analise do
escoamento através de um unico perfil aerodindmico para, em seguida, estender-se a
analise para uma grade linear de turbomaquina. No capitulo 5, detalha-se a técnica
numeérica utilizada para a obten¢ado dos resultados apresentados no capitulo 6, onde
esses sao discutidos. Por fim, no capitulo 7, tem-se o fechamento dessa dissertacao,

com as conclusbes e sugestdes para trabalhos futuros.



~CAPiTULO 2
REVISAO BIBLIOGRAFICA

Ha, atualmente, uma extensa literatura disponivel a respeito do
desenvolvimento e aplicacdo de métodos numéricos para estudo de escoamentos ao
redor de perfis esbeltos ou rombudos. Também, em relagdo as maquinas de fluxo e,
em especial, as turbomaquinas, é crescente o numero de publicagcdes que abordam
desde a teoria classica, até estudos complexos sobre o escoamento que se processa
em seu interior. Isso se deve a grande importancia dessa classe de maquinas para a
industria. Neste capitulo, procuram-se destacar os principais artigos e publicacdes
relacionados ao tema, principalmente aqueles diretamente relacionados com as
turbomaquinas. De uma forma didatica e consoante com os objetivos dessa
dissertacdo, podem-se dividir as obras em trés grandes grupos: Teoria das

Turbomaquinas, Método dos Painéis e demais Métodos Numéricos de Analise.

2.1 TEORIA DAS MAQUINAS DE FLUXO

Em relagao a teoria classica de turbomaquinas, em meio a um grande numero
de titulos, com os mais diferentes enfoques, destacam-se algumas obras basicas,
através das quais pode-se ter uma visao sistémica e estruturada do assunto. Dentre
essas, citam-se o livro de Compressores Industriais (RODRIGUES, 1991),
Compressor Technology e Steam Turbine Technology (BLOCH, 2006 e 1996,
respectivamente) e Centrifugal and Axial Flow Pump (STEPANOFF, 1957). Sobre
turbinas a gas, uma publicacdo da Universidade de Cranfield (RAMSDEN et al., 2006),
utilizada em cursos regulares daquela instituigdo, apresenta uma abordagem bem
apropriada no que se refere aos parametros de projeto e de desempenho desse tipo
de equipamento. LEWIS (1996), apresenta uma valiosa obra, fruto de inUmeros anos
de pesquisa, onde procura construir uma técnica universal de analise de desempenho

de turbomaquinas, associando métodos tedricos, experimentais e numéricos.

E importante ressaltar nesse ponto que, com o crescente avango tecnoldgico
das maquinas de fluxo, a bibliografia relativa ao estudo desses equipamentos tornou-
se menos publica, uma vez que tais desenvolvimentos sairam dos muros universitarios
e passaram a ser propriedade intelectual das companhias fabricantes, onde o
conhecimento técnico passou a ser um diferencial na conquista do mercado,

extremamente competitivo.



2.2 METODO DOS PAINEIS

Na dissertagdo de mestrado de SILVA (2005) sdo apresentadas, de forma
resumida e organizada, as principais publicacbes referentes a evolugdo das
metodologias de analise relacionadas ao Método dos Painéis e de outros meétodos
numeéricos. Baseado nessa compilagdo, destacam-se aquelas que podem ilustrar um

breve historico do desenvolvimento das técnicas de analise.

De acordo com LEWIS (1991), a publicagao que pode ser considerada como o
verdadeiro marco inicial no campo de desenvolvimento de técnicas numéricas
baseadas no método dos painéis, fazendo a discretizagdo do contorno entre o corpo e
o meio fluido através de singularidades representadas por uma distribuicdo de
vorticidade, foi o trabalho de MARTENSEN (1959). Além de langar as bases de
poderosa ferramenta computacional fundamentada na resolugdo de sistemas de
equacbes lineares, estendeu a aplicacdo da teoria potencial para a determinagao da
distribuicdo de velocidades do escoamento em grades de turbomaquinas compostas

de aerofdlios delgados.

O trabalho de MARTENSEN (1959) tem seu grande valor na fundamentacao
fisica e matematica, onde demonstra a unicidade e continuidade da solugcdo de
equacgdes integrais de segunda ordem, a implementagédo da solugdo numérica através
da resolugdo de sistemas de equacdes lineares e a introducdo do conceito da
periodicidade para a andlise de escoamentos através de grades de aerofélios. Devido
as limitagdes computacionais e ao uso de algoritmos ainda pouco otimizados, os
resultados careciam de acuracia quando da necessidade de uma discretizacdo mais
refinada. Mas, ao invés de um problema, isso resultou na motivagdo de pesquisadores

que o sucederam para o desenvolvimento do método.

Outra importante contribuicdo no desenvolvimento dessa area é o trabalho de
HESS & SMITH (1966), onde os autores abordam o calculo de escoamentos
potenciais através de diversas geometrias. HESS (1973) analisou a precisdo do
método dos painéis de distribuicdo constante para escoamentos bidimensionais
modelados através de fontes e sumidouros e também examinou a possibilidade de
aumentar a taxa de convergéncia com singularidades de ordem superior, para o qual o
efeito de curvatura é incluido. BELLAMY-KNIGHTS et al. (1988) também estudaram as
propriedades de convergéncia do Método dos Painéis, considerando tanto a

continuidade da distribuigdo de singularidades quanto a curvatura do corpo.



Desde entao, varias extensdes e desenvolvimentos foram realizados. Podemos
dizer que a evolugao de método consolida-se com a publicagdo do livro de KATZ &
PLOTKIN (2001), obra que pode ser considerada basica e de referéncia de toda a
teoria envolvida na solugcdo de problemas de Aerodindmica através da Teoria
Potencial com a utilizagdo do Método dos Painéis. Nao obstante, o livro de LEWIS
(1991) que trata, em sua primeira parte, de escoamentos potenciais ao redor de
aerofdlios e grades lineares de turbomaquinas, apresenta técnicas bem consistentes,
com otimos resultados, mesmo utilizando singularidades de ordem inferior, como

vortices concentrados no ponto médio dos painéis.

Dentre os estudos nacionais que serviram como base para a elaboracido do
presente trabalho e que apresentam importantes contribuicbes para o
desenvolvimento do método, devem-se citar os trabalhos de GOMES PEREIRA et al.
(2004), com uma analise sistematica de diversas possibilidades de escolha de
singularidades e suas formas de distribuicdo, ampliado em GOMES PEREIRA &
BODSTEIN (2004), através de métodos com funcao de distribuicdo quadratica. No ano
seguinte, a dissertagdo de mestrado de GOMES PEREIRA (2005) complementa o
estudo com a analise detalhada do desempenho do Método dos Painéis de ordem

superior no calculo do escoamento ao redor de um aerofdlio.

2.3 OUTROS METODOS NUMERICOS DE ANALISE

Uma obra que pode ser considerada como basica e consolidadora de toda a
teoria envolvida na analise de escoamentos através de métodos lagrangianos,
orientando o seu desenvolvimento e sistematizacido é o ja mencionado livro de LEWIS
(1991). Nele encontra-se didaticamente apresentado o desenvolvimento do Método de
Vortices Discretos e sua importante aplicagcdo no estudo dos escoamentos através de
grades lineares de turbomaquinas. Nesse contexto pode-se ainda destacar o livro de
COTTET & KOUMOUTSAKOS (2000), onde se encontra detalhadamente a

fundamentagao matematica para a implementacao do Método de Vortices Discretos.

O Método dos Vdrtices, dentre os métodos lagrangianos de andlise de
escoamento, apresenta-se como o0 que melhor se adapta a modelagem de
escoamentos viscosos ao redor de corpos de geometria as mais variadas. Embora,

inicialmente, a discretizagdo da superficie de contorno de um corpo de geometria



variavel através de elementos de vortices tenha sido estudada e aplicada a
escoamentos potenciais, a aplicagao desses elementos se faz natural no estudo de
escoamentos rotacionais, no que concerne a camada limite e a convecgao e difusao
da vorticidade presente. Os métodos desenvolvidos, denominados de “nuvem de
vortices” ou “vortices discretos”, representam, fisicamente, a abordagem mais natural

para o tratamento de escoamentos de fluidos reais.

Faz-se, a seguir, referéncia aos principais trabalhos para a fundamentacgéao e
desenvolvimento dessa teoria, com o intuito de permitir uma breve visdo da evolugao

historica das técnicas aplicadas.

O trabalho de ROSENHEAD (1931), historicamente, é considerado como a
primeira tentativa de aplicacdo do método dos vortices discretos em modelagem de
escoamento viscoso. Seu estudo analisa a instabilidade de Kelvin-Helmholtz em

escoamentos sobre folhas de vortices.

CHORIN (1973) e LEONARD (1985) dedicam-se ao desenvolvimento de
metodologias para a simulagdo numérica da evolugdo da vorticidade em um meio
fluido (esséncia do método). Ao primeiro credita-se a simulagdo da difuséo viscosa
através do Método do Avango Randdmico, baseado na concepcdo do movimento

Browniano de Einstein.

LEWIS (1981) associa o Método de Vértices com o Método dos Painéis,
facilitando a extensdo daquele para geometrias mais complexas. Neste trabalho,
simula-se o processo de separagdo, mas os efeitos da difusdo de vorticidade na

esteira sdo ignorados.

PORTHOUSE & LEWIS (1981) adicionam o avango randdémico no modelo com

o0 Método dos Painéis, uma evolugéo do anterior.

LEWIS (1989) apresenta um esquema basico para a aplicagcdo do Método de
Vértices Discretos em perfis aerodinamicos dispostos em grades lineares, como uma
adaptacao do seu algoritmo desenvolvido para corpos isolados. A abordagem feita
considera uma grade linear contendo infinitos aerofdlios idénticos e assume que, a
camada limite e a esteira viscosa desenvolvidas em cada um destes aerof6lios séo
idénticas. Sendo assim, torna-se suficiente analisar o escoamento sobre um perfil

aerodinamico de referéncia da grade.
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LEWIS (1991), em seu livro ja referenciado, trata da geragdo de vorticidade na
superficie do corpo e seu subsequiente desprendimento na esteira, indicando
algoritmos para simulagdo e apresentando programas utilizados. Constitui-se numa

consolidacao sistematizada de diversas iniciativas anteriores.

PUCKETT (1993) resume os fundamentos do Método de Vértices e apresenta
o algoritmo conhecido como Expansdo em Multipolos, que resulta em uma reducao
consideravel no custo computacional. Até entdo, todos os trabalhos até aqui
mencionados utilizavam a Lei de Biot-Savat modificada para o calculo da interferéncia
mutua entre vortices da nuvem que representa a parcela dominante dos esforcos

computacionais requeridos.

A tese de doutorado de PEREIRA (2002) e a publicagdo decorrente (PEREIRA
et al., 2004), onde o escoamento ao redor de uma grade linear de turbomaquina
utilizando fungao de interferéncia de grade, € analisado com o Método dos Painéis de
LEWIS (1991) e um Método de Vértices com modelagem de turbuléncia via Fungao

Estrutura de Velocidade de segunda ordem, mostra resultados promissores.

SILVA (2005) elabora modelos matematicos e numéricos para estudar o
escoamento ao redor de um perfil aerodindmico, utilizando-se para este fim o Método
de Vortices Discretos. Concentra-se em escoamento bidimensional, transiente e
incompressivel ao redor de perfis aerodindmicos. O Seu trabalho procura associar os
métodos de vortices e painéis para simulacdo numérica de escoamentos ao redor de
aerofdlios, obtendo bons resultados e interessantes conclusdes, de acordo com os
algoritmos implementados. Silva utiliza o Método dos Painéis para simular a

contribuigdo de um corpo de geometria arbitraria no escoamento.

Muitos avancos e refinamentos do método continuam sendo realizados, o que
demonstra sua constante evolugdo e ampliacdo das aplicagdes. Do ponto de vista
computacional, alguns trabalhos merecem destaque em fungdo da criacdo e
otimizacdo de algoritmos que minimizam os calculos necessarios, principalmente em
relagdo ao algoritmo convectivo, que representa o maior esforgo computacional do
meétodo. Nesta classe citamos GREENGARD & ROKHLIN (1987) e BARNES & HUT
(1986).
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Dentre os trabalhos de revisao da metodologia, podemos citar, além dos livros
ja mencionados: SARPKAYA (1989 e 1994), que possui grande valor didatico pela sua
extensa e detalhada compilacdo de esquemas numeéricos e aplicacbes, além de
ilustrar e discutir os avangos recentes na implementagao das técnicas; LEWIS (1999)
em trabalho complementar ao seu livro revisa a metodologia do Método de Vortices
Discretos com exemplos de aplicagao; KAMEMOTO (2004), que apresenta um resumo
das aplicagdes do Método de Vértices em problemas praticos de Engenharia,

mostrando suas potencialidades.

Em suma, o Método de Vértices aplicado para perfis aerodindmicos em grades
de turbomaquinas apresenta uma grande potencialidade, sendo visto como uma
ferramenta bastante promissora para a analise de diversos problemas. Fendmenos
tais como “stall’, instabilidade flluido-dindmica e escoamentos transientes na partida e
parada do equipamento podem ser estudados através das técnicas desenvolvidas.
Uma vez que tal técnica utiliza o Método dos Painéis na discretizacdo da geometria e
na geragao dos vortices nascentes, dentre outros célculos, € necessario que a solu¢ao
potencial seja conhecida. Dificuldades apresentam-se quando do estudo de perfis
aerodindmicos com bordo de fuga muito delgado, quando a simulagdo carece de
convergéncia (SILVA, 2005). Neste ponto reside o maior interesse no conhecimento e
dominio da metodologia discutida no presente trabalho. Deseja-se obter uma solucéo
do problema potencial através do Método dos Painéis que contemple os perfis tipicos
utilizados em turbomaquinas, permitindo uma futura simulagdo com insercédo dos

efeitos viscosos.
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~ CAPITULO 3
MAQUINAS DE FLUXO

3.1 CONCEITUAGAO E CLASSIFICACAO

A partir da maioria das publicacbes sobre o estudo de maquinas de fluxo,
encontradas nas referéncias bibliograficas dessa dissertagdo, elabora-se uma
classificacdo de carater pratico e consoante com o objetivo desse trabalho.
Alternativamente, deve-se fazer mencido ao trabalho de PEREIRA (2002), que
apresenta uma forma académica de divisdo desses equipamentos, um pouco diferente

daquela aqui apresentada.

Classificam-se como maquinas de fluxo todos os equipamentos atravessados
por um escoamento continuo de fluido. Essas maquinas interagem energeticamente
com o fluido que passa por seu interior, podendo a energia ser transferida da maquina
para o escoamento, ou em sentido contrario, de acordo com seu tipo. Duas grandes

categorias de Maquinas de Fluxo sdo assim identificadas:

e Maquinas Operatrizes — sdo aquelas que ftransferem poténcia a um

escoamento de fluido.

e Maquinas Motrizes — sdo as que obtém poténcia a partir de um escoamento
de fluido.

As maquinas operatrizes destinam-se a movimentagdo e/ou compressio de
fluidos, requerendo para isso o recebimento de poténcia proveniente de um acionador.
Nesse grupo, podem-se destacar: ventiladores; bombas; compressores e maquinas
multifasicas. Ja as maquinas motrizes s&o capazes de disponibilizar poténcia num eixo
a partir do escoamento de fluidos através do seu interior e trabalham, usualmente,
como acionadores de maquinas operatrizes. Podem-se citar nessa categoria: turbinas

a vapor; turbinas a gas e expansores.

Enquanto as maquinas de deslocamento positivo operam com o elemento
propulsor empurrando mecanicamente o fluido contra a resisténcia imposta pelo
sistema (Ex.: compressor alternativo, bomba de engrenagens, etc.), as turbomaquinas
baseiam-se no principio dinAmico de funcionamento, sendo a energia transferida, no

caso das maquinas operatrizes, preferencialmente sob a forma cinética, havendo
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posterior conversdo em entalpia, no processo termodinamico que o fluido sofre ao

passar por um difusor (Ex.: compressores e bombas centrifugos e axiais).

Especificamente para as chamadas turbomaquinas, algumas categorias
adicionais podem ser mencionadas. Classificam-se como maquinas de impulsdo ou de
reagdo, caso haja, ou nao, respectivamente, variacdo de pressdo no escoamento
através do rotor. Também, em fung¢ado da natureza do caminho do escoamento através
dos canais do rotor, pode-se classifica-las, simplificadamente, em: maquinas de fluxo
axial — quando o escoamento é paralelo ao eixo de rotacdo; maquina de fluxo radial
(ou centrifuga) — quando o escoamento ocorre em um plano perpendicular ao eixo de
rotagcdo; maquinas de fluxo misto — quando na saida do rotor, o escoamento apresenta
correntes com componentes de velocidade radiais e axiais em quantidades

significativas.

3.2 RELACAO MAQUINA - SISTEMA

De acordo com a caracterizagdo do tipo de escoamento envolvido,
compressivel (gases) ou incompressivel (liquidos), procede-se a uma metodologia de
andlise diferenciada, funcdo do comportamento tipico do fluido. Os equipamentos
utilizados para cada caso apresentam, logicamente, caracteristicas e configuragbes
peculiares para o desempenho do servico a que se prestam. Procura-se dar um
tratamento unificado por grupo de maquinas que apresentem propriedades

geomeétricas e fungdes similares.

Independente do tipo de maquina de fluxo em analise, um principio basico
relativo ao seu comportamento, e que caracteriza a sua interagdo com o sistema no
qual esta inserida, pode ser formulado da seguinte maneira (RODRIGUES, 1991): “O
desempenho de uma maquina de fluxo é determinado nado sé pelas caracteristicas
construtivas e de ajuste da maquina, mas também por alguns parametros relativos ao
servico executado, que sao essencialmente quatro: pressdo na entrada, temperatura
na entrada, pressdo na saida e natureza de fluido”. Na figura 3.1 tem-se uma

representagao esquematica desse principio.

Isso quer dizer que uma maquina de fluxo ndo pode ser analisada
independentemente do sistema a que pertence. Todas as caracteristicas operacionais
resultantes, tais como vazao, poténcia requerida ou desenvolvida, niveis de esforcos a

que esta submetida, sao fungao dessa interagao.
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Figura 3.1 — Fatores que influenciam na performance de uma maquina de fluxo

3.3 MAQUINAS AXIAIS

Nesse estudo, concentra-se a atengdo nas maquinas classificadas como axiais
assim denominadas em fungdo do movimento global do fluido desenvolver-se segundo
uma trajetéria hélico-axial em torno do rotor. Além disso, limitar-se-a a analise aos
escoamentos incompressiveis e bidimensionais, conforme modelo matematico a ser
apresentado adiante. Ressalta-se, nesse ponto, que tal escolha n&o representa
limitacdo do método estudado, mas uma simplificacdo do problema real a ser
estudado, que atende aos objetivos propostos no desenvolvimento desse trabalho. As

principais turbomaquinas axiais de uso na industria séo:

3.3.1 Compressores Axiais

E um tipo de compressor que requer o emprego de tecnologias realmente
sofisticadas em seu projeto e construgcdo e que vem sendo usado vantajosamente em
aplicagbes de processamento, notadamente nas plantas mais modernas
(RODRIGUES, 1991).

Os compressores axiais (Fig. 3.2) sdo dotados de um tambor rotativo em cuja
periferia sao dispostas séries de palhetas em arranjos circulares igualmente
espacados. Essas palhetas compdem os impelidores da maquina. Quando o rotor é
posicionado na maquina, essas rodas de palhetas méveis ficam intercaladas por rodas
de palhetas fixas, ou seja, arranjos de palhetas dispostos circunferencialmente ao
longo da carcaga, desenhadas de modo a promover a difusdo do escoamento. Um
estagio de compressado é constituido por uma roda de palhetas méveis e uma de

palhetas fixas.
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Tambor rotativo Eixo

Conjunto de pas
do estator

Figura 3.2 — Compressor axial com detalhes do rotor e estator (RODRIGUES, 1991).

Embora, do ponto de vista de processo, esses compressores superem o0s
centrifugos em aplicagdes que requerem alta vazado e baixas pressdes de descarga,
em funcédo de o escoamento estar menos sujeito a mudangas de diregéo, conferindo-
Ihes maior capacidade e eficiéncia aerodindmica, sua aplicacdo ainda é restrita,

devido, principalmente, as seguintes razdes:

e reduzida demanda por vazdes compativeis com seu emprego. (vale
lembrar que essas maquinas foram originalmente concebidas para fazer

parte das turbinas a gas, comprimindo grandes volumes de ar);

¢ necessidade do desenvolvimento de projeto aerodindmico especifico

para cada tipo de fluido empregado.

Esse ultimo aspecto merece maior atengdo. Os compressores axiais sao muito
mais sensiveis as vibragcdes de natureza aerodindmica, pois estas provocam efeitos
mais graves devido a baixa rigidez das palhetas do rotor. Outro ponto a se considerar
sdo as conseqiéncias da operacao fora do ponto de projeto da maquina, que sao
amplificadas pelo niumero excessivo de estagios requerido para o compressor axial,
levando a um progressivo aumento desse desvio. Em fungio disso, vislumbra-se um
campo fértil para aplicagdo da teoria desenvolvida nesse trabalho, como se pode
observar em LEWIS (1996).
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3.3.2 Bombas Axiais

Nas bombas de fluxo axial a direcdo de saida do liquido é paralela ao eixo de
rotacdo do impelidor. Este se constitui em uma roda dotada de pas que transferem
energia cinética ao fluido, sendo que ndo ha componente radial da velocidade. Essas
pas formam canais de espagamento fixo de forma a se conseguir um escoamento de
caracteristicas convenientes. O processo de difusdo se da através de pas fixas presas
a carcaca no canal difusor, cujo diametro aumenta ligeiramente ao longo do
escoamento. Essas bombas sdo empregadas quando se desejam elevadas vazdes
para baixos “heads” (energia por unidade de massa de fluido) impostos pelo sistema,
sendo sua aplicagdo mais comum em servicos de irrigacdo. Podem apresentar varios
tipos construtivos, com variedade de projetos em fungao dos fabricantes, mas, de
forma geral, dividem-se em dois grandes grupos de acordo com a orientagao do seu

eixo: verticais ou horizontais, sendo as primeiras as mais comuns.

As pas difusoras sao colocadas atras do impelidor em nimero que varia de 5 a
8, de acordo com o projeto. Quanto mais curtas (na diregdo axial) € maior 0 numero
dessas pas, melhor a eficiéncia da bomba. Porém, o “design” adotado dependera da
velocidade especifica de projeto (parametro caracteristico para esse tipo de
equipamento). Para valores muito altos desse parametro, € comum construir apenas

um difusor cénico ao invés do anel de pas fixas.

3.3.3 Turbinas a Vapor

Uma turbina € uma maquina acionadora que retira energia de um escoamento
de fluido que se processa em seu interior e a disponibiliza através de um eixo de

rotacdo. No caso das turbinas a vapor, esse fluido é o vapor d’agua.

O processo de transferéncia de energia para o eixo da turbina se processa em
duas etapas. Primeiro, o vapor é expandido em bocais de modo a ter sua entalpia
convertida em energia cinética e, posteriormente, o0 escoamento, em alta velocidade, é
direcionado contra as pas dispostas ao longo da periferia de uma roda movel,
transferindo para esta parte de sua energia. Sao pouco comuns turbinas industriais em
que esse processo de transferéncia de energia seja feito em um unico estagio, ou
seja, utilizando uma unica roda movel, devido a restricbes de projeto. As maquinas de

multiplos estagios sao utilizadas na quase totalidade das aplicagbes, sendo que
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podem ter duas formas distintas de concepc¢ao: estagios de velocidade ou estagios de

pressao.

Em um conjunto de estagios de velocidade o vapor sofre uma Unica expansao
inicial e o fluxo passa a seguir por mais de uma roda mével. Ou uma Unica roda movel
com duas fileiras de pas circunferencialmente distribuidas e separadas por uma grade
de pas fixas defletoras. Esse ultimo arranjo, como estagio Curtis (Fig. 3.3), é
freqientemente utilizado na construgcdo de turbinas pequenas ou como primeiro

estagio na maioria das turbinas de grande porte.
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Figura 3.3 — Diagrama esquematico do estagio de velocidade (Estagio Curtis) de uma turbina
a vapor.

O projeto de estagios de pressao, também denominado de estagios Rateau,
(Fig. 3.4) consiste na decomposi¢cdo da diferengca de pressao total, associando
diversos pares constituidos por uma roda de pas fixas (expansores) e uma roda de
pas moveis cada um. Neste caso, os bocais sao utilizados como elementos
expansores apenas na entrada de vapor da turbina, com o conjunto de pas dispostas

ao longo de uma roda fixa cumprindo essa fungao a cada estagio.
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Figura 3.4 — Diagrama esquematico do estagio de pressao (Estagio Rateau) de uma turbina
a vapor.
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O projeto tipico de turbinas de grande porte constitui-se de um primeiro estagio
Curtis, seguido de diversos estagios de pressao, de acordo com o nivel de expansao

disponivel.

3.4 TEORIA CLASSICA

Para a aplicacdo de métodos numeéricos em simulacdo de escoamento através
de grades de turbomaquinas axiais, torna-se necessaria, em primeiro lugar, a definicao
da modelagem geométrica matematica a ser utilizada. Para tal, procede-se a uma
analise construtiva dessas maquinas, que ja foram sumariamente descritas
anteriormente. Sem perda de generalidade, tomamos por base um compressor axial,
pois, ressalvadas caracteristicas particulares de cada projeto, todas funcionam
segundo o0 mesmo principio conceptivo. Os efeitos da compressibilidade do fluido
podem, a principio, ser negligenciados, uma vez que tais maquinas trabalham com

relacdes de compressao muito baixas.

Ao contrario das maquinas radiais, como compressores e bombas centrifugas,
a analise do funcionamento das turbomaquinas axiais, fundamentada nas condigdes
puramente geométricas da teoria de Euler, ndo fornece bons resultados. Isso se deve
ao fato da camada limite do escoamento, ndo estando “pressionada” por forgas
centrifugas, mostrar-se bastante espessa e com possibilidade de descolamento,
sobretudo quando o escoamento apresenta alto angulo de incidéncia com relagdo as
pas. Dessa forma, ndo ha preenchimento uniforme dos canais formados pelas pas,
nem se pode considerar que o fluido escoa unidimensionalmente e governado pelo
formato desses canais (RODRIGUES, 1991). A alternativa existente é a analise
aerodindmica do funcionamento dessas maquinas, como sera exemplificado no caso
de um compressor. Nesse caso, as forcas que intervém na transferéncia de energia
sdo determinadas a partir do campo de pressdes gerado na camada limite em torno
das pas. Esse procedimento é a base das teorias empiricas e semi-empiricas
aplicadas na analise do desempenho das pas e da maquina como um todo, além de

se constituir no conceito fisico fundamental para a aplicagdo da simulagao numeérica.

Nao se deve, no entanto, abandonar uma analise tedrica através de
parametros médios globais do escoamento. Essa abordagem classica é muito Gtil para
nortear o projeto de maquinas axiais no sentido do estabelecimento das condigbes
para o ponto de projeto e avaliagdo qualitativa de tendéncias de desvio de

desempenho, quando operando em condicbes “off-design”. Para tal, sao
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desenvolvidas correlacbes empiricas de correcdo em fungdo de grandezas
adimensionais (RAMSDEN, 2002).

3.4.1 O Estagio Axial e o Diagrama de Velocidades

O diagrama abaixo (Figura 3.5) representa esquematicamente um estagio
intermediario de compressao de um compressor axial, em corte no plano meridional.
Para se proceder a uma modelagem fisica e matematica, deve-se estabelecer,
inicialmente, a configuracdo de velocidades do escoamento através da maquina. Na
figura 3.6, sao vistos, em esquema planificado, um par de pas méveis e um par de pas
fixas que fazem parte de um estagio axial em secdo ao longo da linha média de fluxo.
Atribuir-se-ao o indice (1) a entrada das pas moveis, (2) a saida dessas e (3) e (4),
respectivamente, a entrada e saida das pas fixas. Adotar-se-a uma velocidade
periférica nominal U para as pas moveis, mesmo reconhecendo que essa velocidade
sofre variagdo ao longo da extensdo das pas, uma vez que o canal por onde se
processa 0 escoamento tem sua area diminuida pelo aumento gradativo do raio do

tambor sobre o qual sdo montadas as pas moéveis (Fig. 3.5).

Linha Média

Eixo

Figura 3.5 — Diagrama esquematico representando um estagio de um compressor axial (corte no
plano meridional).

Para possibilitar a disposicdo em série de varios estagios, uma circunstancia

que sempre deve ser levada em conta, o projeto de cada um deve prever a mesma
velocidade absoluta do escoamento na entrada C, e na saida C,. Isso significa,

termodinamicamente, que toda a energia fornecida ao fluido sob a forma de carga

dindmica foi convertida em carga estatica, o que é, obviamente, de interesse.
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Em cada ponto da trajetéria do fluido, os &angulos A e «a indicam,
respectivamente, as inclinagcdes da velocidade absoluta C e da velocidade relativa W
em relacao a diregao axial, enquanto que o angulo da inclinagao da linha de curvatura

meédia da pa em relagdo a essa mesma diregéo é designado por £.

Figura 3.6 — Diagrama padrao de velocidades num compressor axial (RODRIGUES, 1991)

Nos tridngulos de velocidade representados, utilizam-se o indice (a) para as
projecdes dos vetores velocidade na dire¢do axial e o indice (u) para as respectivas

projecbes periféricas. Sendo assim, cada vetor velocidade absoluta pode ser

decomposto em suas componentes axial e periférica, respectivamente, Cae Cu .

3.4.2 O Processo de Difusdo — Problema da Compresséao

Através da figura 3.7, pode-se verificar que a area da sec¢ao transversal entre
duas pas consecutivas de uma roda de palhetas aumenta. Assim, ao longo do

escoamento, ha uma redugdo da velocidade axial com o consequente aumento da
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pressao estatica. Esse efeito € denominado termodinamicamente de difusdo. Com
uma analise mais detalhada da figura 3.7, verifica-se que o escoamento inicialmente
acelera, ocorrendo paralelamente uma reducao de pressao. Tal processo continua até
a sec¢ao transversal de area minima A* (garganta), onde a pressdo média da sec¢ao é
denominada p*. A difusdo do escoamento processa-se, entdo, a partir da garganta,

ficando confinada no canal formado entre as pas.

Diregéo Axial

Figura 3.7 — Roda de pas (planificada), com indicagdo das areas da secgéo
transversal ao escoamento.

Essa caracteristica do escoamento & devido a requisitos mecéanicos de
resisténcia do material das pas. O quanto deve o fluido ser pré-acelerado é
determinada pela espessura das pas e, em fungao dessa espessura e dos requisitos
de integridade mecéanica a ela associados, a difusdo deve ficar confinada na regiao
limitada pelas pas, em ambos os lados. Nessa regido, a camada limite € submetida a
uma razao de pressao adversa (p./p*) maior do que a razao total da roda considerada
entre entrada e saida (p./p;). Em termos de projeto, deseja-se a maior elevagao de

pressao em cada estagio para minimizar o numero de rodas necessario.

3.4.3 Equacao de Euler

Como mencionado anteriormente, a teoria de Euler € uma ferramenta util na
escolha das condigbes de projeto de um compressor axial. Mostra-se, entretanto,
insuficiente para avaliar o desempenho da maquina fora das condi¢gées de projeto, e
por isso deve ser olhada com reservas na tentativa de se estabelecer os parametros
operacionais desse tipo de maquina. Porém ha um interesse académico nesse
procedimento (RODRIGUES, 1991).

Referindo-se novamente a figura 3.6, tanto as pas moveis como as pas fixas

sdo desenhadas e posicionadas de modo a receberem o fluxo suavemente nas
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condigbes de projeto. Adotando-se os sub-indices (1) e (2) para a entrada e saida das
pas moveis, respectivamente, nessa situagcao, o fluido se apresenta na entrada do
impelidor com uma velocidade relativa cujo angulo de inclinagdo «; coincide com o
angulo de orientacdo das pas, f;. E também é nessa situagdo que se mostra mais
razoavel a hipétese de que, na saida do impelidor, coincidem os a&ngulos «;, e f,, 0
que é fundamental para garantir a aplicabilidade da teoria de Euler. Considera-se
ainda que a projecéo axial da velocidade absoluta ao longo do escoamento € mantida
constante. Esse é um critério de projeto frequentemente adotado, mediante o

conveniente dimensionamento das areas de passagem do escoamento.

Aplicando o principio da conservagdo do momento angular entre a entrada e

saida das pas moveis, tem-se:

H=U (Cu2 - Cu1)- (31)

Essa é a expressdao da Equacdo de Euler para a compressado axial. O termo H,
tradicionalmente utilizado, denomina-se head e corresponde a energia por unidade de
massa transferida ao fluido no estagio. Sendo a velocidade axial constante, essa

expressao € equivalente a:

H=U Ca (tgﬂ,g - tgﬂq)
(3.2)

Conclui-se assim que a transferéncia de energia nas pas moéveis esta
associada a deflexdo do escoamento. Essa transferéncia se da de duas formas:
concessao de energia cinética ao escoamento e simultdnea conversdo de energia
cinética em entalpia, através do alargamento da area de passagem do canal e

consequente reducao da velocidade relativa, como ja visto.

3.4.4 Triangulos de Velocidade Combinados

Uma forma conveniente de representar os tridngulos de velocidade de entrada
e saida das pas moveis consiste em combina-los em uma unica figura (Fig. 3.8). Tem-
se, com isso, uma visualizagao grafica, tanto do head imposto por estagio, a partir da
Teoria de Euler, como de parametros adimensionais utilizados em projeto de

maquinas axiais. A parir da equagao 3.1, pode-se escrever, abreviadamente:
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H=UAC,. (3.3)

AC,

Cu2 >

»'
»

Figura 3.8 — Triangulos de velocidade combinados (velocidades axial e periférica constantes)
Definindo alguns dos parametros adimensionais mais usuais:
o Coeficiente de carga por estagio (relacionado a transferéncia de energia):

AH AC,

=—F= ; 3.4
v =1z U (3.4)
¢ Coeficiente de fluxo (relacionado a vazao volumétrica)
C
=—2, 3.5
g U (3.5)

Para uma rapida visualizagao desses parametros de projeto basicos de um
compressor axial, a representacao da figura 3.8 € muito pratica. Pode-se verificar, por
exemplo, que, a partir da equacao 3.3, a energia por unidade de massa (trabalho
especifico ou “head”) introduzida por estagio & simplesmente o produto dos médulos
do vetor da base, U e do vetor superior, AC,. De forma similar, pela expressao 3.4,
observa-se que o coeficiente y é a razdo entre os médulos do vetor superior (AC,) e

da velocidade periférica da pa (U).

3.4.5 Performance — Curva “Head-Vazao” de um Compressor Axial
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Apesar das limitacbes da aplicacdo da Teoria de Euler para maquinas axiais, a
determinacao de uma correspondéncia “head” x vazao tedrica nela baseada tem sua
importancia na analise qualitativa da influéncia dos pardmetros construtivos da
maquina em seu desempenho. O objetivo é determinar uma expressao do “head” em
funcéo dos angulos 1, e f,. Caso o angulo de orientagéo da velocidade absoluta na
entrada do impelidor seja independente das condi¢gdes de operagédo e a diregcdo da
velocidade relativa na saida do estagio sempre seja coincidente com a inclinagao das
pas, tais parametros ndo sado dependentes da vazao de operagdo. Pode-se escrever,

entdo, a partir da equacéao 3.2:
H=U"-UC, (tgis + tgf). (3.6)
A partir dessa equacao, verifica-se uma relagao linear entre o “head” e a

velocidade axial do fluido, para uma dada rotacdo e didmetro nominal do impelidor,

bem como para determinadas caracteristicas geométricas das pas (Figura 3.9).

>
Ca
Figura 3.9 — Curva head-vazao tedrica para um compressor axial.

As hipéteses simplificadoras consideradas sé ocorrem rigorosamente na
condicdo de projeto da maquina. Ao se variar a vazdo do compressor axial, a
igualdade das velocidades axiais admitida deixa de existir, embora variem no mesmo
sentido. Isso resulta, na pratica, em um comportamento decrescente do “head” em
funcdo da vazado, porém com ligeira curvatura e maior inclinagdo. Também, nos
compressores reais, ha de se considerar o efeito da compressibilidade do gas no

estabelecimento da curva de performance.

Em suma, de acordo com a teoria classica, os aspectos geométricos de projeto
da maquina que estdo comprometidos com o processo de transferéncia de energia

sao a curvatura e o posicionamento das pas do impelidor, além do didmetro nominal
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da roda. Ha uma flexibilidade em se escolher a opg¢ao “curvatura-posicio” para uma
mesma quantidade de energia transferida. Além disso, o préprio perfil aerodindmico
caracteristico das pas constitui-se como outra variavel de projeto. Classicamente, a
escolha desses pardmetros € funcdo da experiéncia do projetista e analises
experimentais de protoétipos em fabrica. O desenvolvimento dos métodos numéricos de
analise e simulagao veio, assim, complementar as ferramentas de projeto utilizadas

para o desenvolvimento dessas maquinas.

3.4.6 Peculiaridades de uma Turbomaquina Axial Real

As maquinas axiais, mais do que qualquer outro tipo, apresentam grande
sensibilidade quanto ao seu desempenho em fungao do seu projeto aerodindmico. Dai
a importancia da aplicagao, em sua concepg¢ao, de ferramentas diversas que permitam
uma melhor representagao e entendimento dos fendmenos envolvidos no escoamento
que se processa em seu interior. Alguns fendmenos nao considerados na analise de
Euler influenciam decisivamente o comportamento quer de compressores, quer de
turbinas axiais e sao tratados classicamente pela introducédo de fatores empiricos de

corregao nas equacgdes desenvolvidas anteriormente.

Um fendbmeno que ocorre mesmo na condigdo de projeto da maquina e que
influi na transferéncia de energia por estagio esta relacionado com a variagdo do perfil
de velocidades ao longo da altura das pas. A existéncia das superficies do rotor e da
carcaga no contorno do escoamento (os termos “hub” e “shroud” nas simulag¢des
numéricas) e os efeitos viscosos resultantes promovem esse gradiente na diregdo

radial.

Outro efeito digno de mencao é a nao coincidéncia do angulo de saida do
escoamento com o angulo de inclinagao das pas, o que pode ser atribuido a uma certa
inércia do fluido resistindo as mudancgas de direcao a ele impostas. Esse desvio torna-

se cada vez mais importante quanto maior o afastamento das condi¢cbes de projeto.

Ao se analisar a eficiéncia da transferéncia de energia ao fluido (ou do fluido)
em um estagio axial, observam-se grandes perdas em funcéo do arrasto aerodindmico
no perfil e vorticidades geradas em suas bordas, tal qual na teoria dos aerofélios.
Esses efeitos tornam-se mais intensos quanto maior o angulo de incidéncia do fluxo
nas pas, ou seja, com o aumento do chamado angulo de ataque. A situacdo limite é

aquela em que ocorre o descolamento da camada limite com a consequente formagao
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de uma extensa esteira viscosa, fendbmeno denominado de “stall”. Ha, entdo, um
subito e acentuado aumento da resisténcia ao escoamento, comprometendo a
eficiéncia e desempenho da maquina e podendo transferir-se as pas vizinhas criando

uma onda perturbadora rotativa em torno do eixo: o “rotating stall’.

A partir do exposto, o desenvolvimento de métodos mais precisos de descri¢ao
do escoamento no interior das turbomaquinas axiais € o caminho para um melhor
projeto que permita um alto desempenho e solugdes de problemas operacionais, tal
como instabilidades que afetem seu comportamento mecanico. Considera-se este
ponto a grande motivacdo para o estudo de ferramentas computacionais que simulem
de forma cada vez mais precisa os fenbmenos aerodinamicos inerentes a estes tipos

de equipamentos.
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CAPITULO 4
ESCOAMENTO POTENCIAL

4.1 MODELAGEM DE PROBLEMAS EM MECANICA DOS FLUIDOS

Apo6s um breve resumo da teoria classica para analise de turbomaquinas e
compreensao de suas limitagdes, principalmente no que concerne as maquinas axiais,
onde um estudo mais aprofundado do escoamento se faz necessario, passa-se a uma
resenha da teoria da Mecanica dos Fluidos Classica. A forma de abordagem, os
principios de conservagao e as equacdes resultantes de sua aplicagado consistem no
foco desse capitulo. As ferramentas matematicas necessarias ao desenvolvimento dos
processos de simulacdo numérica de um escoamento sdo aqui apresentadas para
posterior utilizacdo. Nas secdes seguintes, é apresentada uma formulacdo das
equacbes diferenciais utilizadas na representacdo de um escoamento em Mecéanica

dos Fluidos a partir dos principios fisicos basicos de conservagao.
4.1.1 Derivada Material

Quando em um escoamento as funcbes de campo sdo conhecidas, a
determinagcdo da variagdo das grandezas de analise, como velocidade,
acompanhando uma particula que se desloca na regido de estudo, € obtida através do

operador matematico apresentado na expressao 4.1 abaixo:

DO _20
Dt ot

+q-V(). 4.1)
Esse operador é definido como derivada material, que leva em consideracgao,
além da variagao da grandeza no tempo, sua variagado em fungdo do movimento do
elemento de fluido no campo do escoamento. A aceleracdo de um elemento de fluido
que se desloca através de um campo de velocidades, por exemplo, é representada
pela soma de duas parcelas (Eq. 4.2): a derivada da velocidade em relagdo ao tempo
(primeira parcela do lado direito da expressdo) e a sua variagdo em fungido da
mudanga de posi¢cdo desse elemento no campo (segunda parcela, denominada de

convectiva),
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D(q) 0d(q)

Dt ot

+q-V(q). (4.2)

4.1.2 Equacgdes Constitutivas

O estudo de problemas em Mecanica dos Fluidos envolve a aplicacdo dos
principios de conservagao a determinado tipo de escoamento. A partir da aplicagao
dessas leis basicas, conseguem-se desenvolver expressbes matematicas que
descrevam o fendmeno em analise. A formulagdo completa do problema envolve a
determinagdo do PVC (Problema de Valores de Contorno) que se constitui nas
equacbes diferenciais constitutivas com suas respectivas condigdes de contorno e

condicao inicial, quando for o caso.

4.1.3 Principio da Conservagao da Massa (PCM)

A aplicagao do principio de conservagao da massa traduz-se na expressao da

Equacéao da Continuidade (Eq. 4.3):

100, g =0 (4.3)
p Dt
Dp op . , , . ,
onde E:E+q-Vp € a derivada material da massa especifica, cujos termos
correspondem a:
. (2—/; - taxa de variagao em fungao do tempo em um ponto do campo;

e (-Vp -taxa de variagdo da massa especifica em fungéo do deslocamento

da particula de fluido no campo.

No caso de um escoamento incompressivel, a equacido da continuidade se reduz a

expressao 4.4:

V-q=0 . (4.4)

O termo V-q pode ser interpretado como a taxa de variagdo percentual de

volume de um elemento de fluido na medida em que ele se desloca ao longo do
escoamento. No caso do escoamento incompressivel (seja com massa especifica

constante ou bastando que essa ndo varie em fungcdo da pressao), a expressao
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anterior significa que uma particula de fluido ndo tem seu volume alterado, seja em

funcado do tempo ou e de sua posigao no espacgo (Fig. 4.1).

V-q>0 V.q<0

Figura 4.1 — Interpretacgéo fisica do termo do divergente do campo de velocidades.

4.1.4 Principio da Conservagao da Quantidade de Movimento Linear (PCQML)

Esse principio consiste na aplicagdo da segunda lei de Newton a um volume

material de fluido, ou seja:

“A taxa de variagdo da quantidade de movimento linear de um elemento de
fluido ao longo de um escoamento € igual a resultante das forgas (de campo e de

corpo) a ele aplicadas.”

A expressdo matematica representativa desse principio depende da classe de
fluido em estudo, com respeito a maneira como um elemento se deforma em funcéao
das tensdes sobre ele exercidas. Nesse trabalho, limitaremos nossa atencdo aos
fluidos newtonianos, que possuem taxa de deformacdo proporcional a tensao
cisalhante. A constante de proporcionalidade dessa relacdo é definida como

viscosidade absoluta do fluido.

As Equacgdes de Navier-Stokes correspondem as equagdes diferenciais do
movimento aplicadas a fluidos newtonianos (possuem equagbes constitutivas
relacionando tensées com gradientes de velocidade e propriedades do fluido). Sdo de
grande importancia no estudo de problemas de Mecanica dos Fluidos e simplificam-se
enormemente quando aplicadas a escoamentos com propriedades constantes (p e u).
Na hipétese de escoamento com massa especifica e viscosidade constantes, tem-se,
entdo, considerando pequenas variacbes da viscosidade com a temperatura e

supondo que o fluido se caracteriza como newtoniano:
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p% =-Vp+ uViq+ pF (forma vetorial), (4.5)

2
ye) %+u% = —a—p+,uﬂ+pfi (com notagao indicial), (4.6)
ot ! (3xj ox. ox . X .

i JJ
onde q;, (i = 1,2,3) sdao as componentes do vetor velocidade q nas diregbes

cartesianas.

Os termos dessa equagao (4.6) podem ser interpretados fisicamente da seguinte

forma:

aq, < .
e —'-aceleracao local;

ot
0q, ~ , .
* g, i _ aceleragao convectiva ou advectiva;
T oX

J

oq. oq.
° p(i+ £l J - termo de inércia da equacao de N-S;

o ax,
0
« P termo de pressao;
Ox,

1

2

0°q,
o ,ui - termo de difusdo da QML,;
ox ,x;

e pf, -forga de corpo.

Considerando um sistema cartesiano de coordenadas as equacgdes de Navier-

Stokes para a solugdo de um escoamento viscoso incompressivel, podem ser escritas

como:

2 2 2
ou 8u+ 8u+W8u__18_p+u[8u ou GuJ_’_iF

=, tu——tv— P N st o2t o2 x
ot ox Oy oz pox plox® oy° ow P

2 2 2
CUNPLUSRNUNWUIE L ] BN AL Y ) (4.7)
ot ox Oy oz poy plox® oy° oz p

ow ow  Oow ow 1op wu(ou o o*w) 1
tW—=—-——"+—| St 5+ |[+—F.
ot ox oy 0z poz plox® oy oz P
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4.2 ESCOAMENTO POTENCIAL

Os escoamentos denominados de potenciais consistem na suposicao da
existéncia de um fluido ideal, de viscosidade nula. As equacdes de Navier-Stokes
assumem uma forma mais simples em fungcdo da hipdtese de idealidade do fluido.

Considerando ainda o escoamento como incompressivel, que significa V-q=0,

temos a chamada equacao de Euler:

Dq
1 - _Vp+F. 4.8
th p (4.8)

Considerando a integral de linha em uma regidao simplesmente conexa, ao

longo de uma linha arbitraria C, a circulagao ao longo de C é definida como:

I'= §q -dl = J‘(udx +vdy + Wdz), (4.9)
C

C
onde q = (u,v,w) e dl = (dx,dy,dz) .

Pelo teorema de Stokes, tem-se:

rz§§q-d1=jm-nds. (4.10)
C S

Como a viscosidade é considerada desprezivel, o escoamento € denominado
irrotacional, ou seja, a vorticidade ® =V xq € nula em toda a regido. Logo, ao se
aplicar essa condi¢do na equagao 4.10, pode-se mostrar que a integral de linha se
torna uma derivada de ponto, ou seja, a diferencial inexata torna-se exata. Desse
modo, o campo de velocidades pode ser descrito através de uma fungado escalar.
Assim, os escoamentos incompressiveis e irrotacionais também sdo chamados de
escoamentos potenciais, uma vez que se pode definir uma funcdo potencial de

velocidade ¢ tal que
q=V¢, (4.11)
e, consequentemente, a equacao da continuidade torna-se:

V=0, (4.12)

conhecida como equacéo de Laplace.
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Essa equacéo diferencial parcial requer duas condigdes de contorno, uma na
superficie do corpo e outra no infinito. Em fung¢ao da hip6tese de idealidade do fluido, a
condicao de contorno de impenetrabilidade € a mais natural a ser considerada na

fronteira sélida, representada pela equacgéao (4.13):

n~V¢:%:O. (4.13)
on

A segunda condigdo contorno requer que a velocidade tenda a velocidade do
escoamento incidente para um ponto distante do corpo. Referindo-se a figura 4.2,
onde Q. é a velocidade incidente, «, 0 angulo de ataque e, conforme o sistema de
coordenadas representado, r = ( X, y ), um ponto qualquer do escoamento, pode-se

escrever:

lim(Vg-Q,)=0. (4.14)

Figura 4.2 — Desenho esquematico para o escoamento potencial bidimensional ao redor
de um perfil aerodinamico.

Uma grande gama de solugdes analiticas para a equagao de Laplace é
conhecida, uma vez que foi objeto de diversos estudos, abrangendo diversas areas,

como condugao do calor, magnetismo e eletricidade.

Do ponto de vista da Mecénica dos Fluidos, as hipéteses simplificadoras que
levam ao modelo do escoamento potencial limitam em parte sua aplicagdo. Em termos
de escoamento externo ao redor de um corpo, os resultados mostram-se com precisao
razoavel para corpos esbeltos, com pequeno angulo de ataque e elevado numero de
Reynolds. Isso porque a regido de influéncia dos efeitos viscosos fica, nesse caso,
limitada a uma fina camada ao redor do corpo (camada limite), e a medida que nos

afastamos deste, os efeitos da viscosidade podem ser considerados despreziveis.
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No caso classico de escoamento ao redor de um cilindro circular, observa-se
que, a medida que aumenta o numero de Reynolds, as condi¢gdes associadas ao
escoamento irrotacional vao perdendo sua validade. A camada limite tende a se
separar da superficie, com a formacado de uma esteira viscosa cada vez mais espessa,
0 que leva a quebra da simetria horizontal, tornando o escoamento periédico em
funcdo de descolamento alternado de voértices. Os calculos relativos a forca de
sustentacdo e ao arrasto passam a apresentar grandes desvios, pois 0 campo de
pressao ao redor do cilindro muda bruscamente, influenciando no equilibrio de forcas
sobre o corpo (Fig. 4.3). Tais efeitos se intensificam quanto maior o nimero de

Reynolds, até se chegar a uma esteira completamente turbulenta.
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Figura 4.3 — Comparacao entre o0 modelo potencial e resultados experimentais para o
campo de pressdes ao redor de um cilindro circular (Re =10°) (KUNDU, 2004).

No caso de escoamento ao redor de aerofélios esbeltos, de particular interesse
para maquinas de fluxo, o modelo potencial mostra-se adequado quando o angulo de
incidéncia do escoamento é pequeno. Ao inclinar o aerofélio relativamente a diregcao
do escoamento incidente, os resultados obtidos com essa modelagem simplificada
passam a apresentar desvios cada vez maiores quando em comparagao com dados
experimentais reais. Isso se deve ao fato de se provocar, com o aumento desse
angulo, o descolamento da camada limite e 0 espessamento da regido do escoamento
perturbada em torno do perfil (Fig. 4.4). Esses fendbmenos, resultantes da acdo da
viscosidade, ndo podem mais ser simulados por uma teoria que se baseia na
idealidade do fluido.

Figura 4.4 — Escoamento ao redor de um aerofélio para dois diferentes angulos de ataque. No
caso (b) verifica-se o fendmeno do descolamento da camada limite e a formacdo da esteira
viscosa. (BATCHELOR, 1967)
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4.3 LIMITACOES DA TEORIA POTENCIAL

A Teoria Potencial apresenta excelentes resultados no estudo de escoamentos
irrotacionais, porém, como visto na se¢ao anterior, suas limitagcdes sdo evidenciadas
na medida em que os efeitos da viscosidade tornam-se importantes. Nesses casos, 0
afastamento dos resultados tedricos de dados experimentais mostra a necessidade de

desenvolvimento de novos métodos de analise.

Considerando o caso de escoamento ao redor de aerofélios, de particular
interesse na andlise de maquinas de fluxo axiais, a Teoria Potencial falha ao se
aumentar o angulo de inclinagdo desse em relagdo a direcdo da velocidade do
escoamento incidente. Predicbes de suma importancia, como das forcas de arrasto e
de empuxo, afastam-se, e muito dos valores reais (Fig. 4.4). Uma modelagem que leve

em consideragao os efeitos da viscosidade conduzira a melhores resultados.

Figura 4.4 — Grafico tipico do coeficiente de sustentagdo em fungdo do angulo de ataque
para um aerofdlio, comparando dados tedricos (Escoamento Potencial) e praticos
(ANDERSON, 2001).

Para entender os efeitos da viscosidade do fluido sobre um corpo inserido em
um escoamento, far-se-a referéncia a figura 4.5 (Anderson, 2001). De acordo com
Prandtl, um fluido, ao passar por uma superficie sdélida, apresenta as particulas em
contato com esta a ela solidarias, ou seja, sem movimento relativo. Essa € a condi¢cao
de ndo escorregamento. O escoamento pode entdo ser dividido em duas partes: a

primeira, proxima a superficie e a segunda, ao se afastar dessa. Insere-se nesse
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contexto o conceito de camada limite, regido fluida préxima a superficie sélida onde os
efeitos da viscosidade sdo relevantes. A camada limite apresenta um gradiente de
velocidades na direcao normal a superficie e 0 escoamento em seu interior apresenta
vorticidade nao-nula. Ao longo do escoamento, os efeitos da viscosidade vao se
difundindo e sendo convectados para o interior do fluido, aumentando a camada em
espessura. Caso se forme um gradiente de pressao contrario ao sentido do
deslocamento dentro da camada limite, o fluido sera retardado cada vez mais até que
ocorra sua reversao. E o que se chama de ponto de descolamento da camada limite. A
partir dai forma-se uma regido de intensa vorticidade com fluxo reverso. Em sua
sequéncia forma-se 0 que se denomina esteira viscosa, com movimento cadtico e

grandes perturbagdes de pressao, onde a vorticidade fica confinada.

Figura 4.5 — Diagrama esquematico para a visualizagao dos efeitos da viscosidade sobre
um corpo em movimento ou inserido em um escoamento. (ANDERSON, 2001)

Os efeitos de tais perturbacbes no escoamento levam a erros quando estes
sao tratados como meramente irrotacionais, principalmente no que concerne aos
esforcos a que o corpo estd submetido, ainda mais quando ha transicao de regime
laminar para turbulento na camada limite. As previsbes de coeficientes de empuxo e
de arrasto para um aerofdlio, por exemplo, afastam-se dos valores reais encontrados,

mostrando a necessidade de novos métodos para analise de escoamentos viscosos.

Solugdes analiticas para o problema sido obtidas apenas em casos muito
particulares, sendo os métodos numeéricos os mais adequados e utilizados. Tao
melhores serdo, quanto maior o grau de refinamento utilizado, sendo que isso

implicara sempre em maiores esforcos computacionais.
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Segundo BATCHELOR (1967), um dos problemas mais importantes em
Dindmica dos Fluidos é a determinacao das propriedades de um escoamento viscoso
devido ao movimento de corpos de formas simples em fungdo de uma ampla faixa de
numeros de Re, desde Re << 1 até Re >>1. Nesses casos o niumero de Re pode ser
interpretado como a relagao entre a ordem de grandeza das forgas de inércia e das
forcas viscosas presentes. De acordo com a classe do problema, simplificagcdes
podem ser feitas na equacdo do movimento permitindo uma solugado, quer analitica
(em poucos casos), quer numérica, mesmo que de forma aproximada.

Para Re muito inferiores a unidade, o processo dominante é a difusdo da
vorticidade a partir do contorno do corpo. As aproximacgdes de Stokes e Oseen podem
ser utilizadas levando a solucbes de boa qualidade. No outro extremo temos os
escoamentos de altos numeros de Re, onde, com raciocinio analogo, ao feito
anteriormente, conclui-se que as forcas de inércia e seus efeitos tornam-se
dominantes, levando, em um primeiro momento, ao descarte dos termos relativos a
viscosidade na equacado do movimento e a solugado do problema irrotacional. Porém,
para muitas situagdes como ja mencionado, os resultados ndo sado satisfatérios em

funcao do que é observado.

O cerne dessa questao reside no fato de nao se poder aplicar a condi¢gao de
nao escorregamento a fluidos ideais, levando a desvios em relagao a fluidos reais,
mas com pequena viscosidade. Todo o problema resume-se em como tratar

matematicamente de forma adequada essa situacéo.

Toda essa breve discussao n&o tem por objetivo a introducdo de uma analise
detalhada da resolugdo de problemas envolvendo escoamentos viscosos
incompressiveis, mas visa mostrar as dificuldades inerentes a esse estudo. Além
disso, a apresentacdo de uma visao sistémica do assunto é necessaria para que se
possa compreender o vasto campo de pesquisa em Mecéanica dos Fluidos ainda a
explorar, principalmente no que se refere a problemas de grande interesse pratico da

industria.

4.4 — VORTICES SINGULARES E VORTICES REAIS

Uma vez que o vetor vorticidade é muito Gtil no estudo numérico que se
procedera, ha a necessidade de se expressar o campo de velocidades em fungao do
campo de vorticidade (SILVA, 2005). Através da Lei de Biot-Savart, desenvolvida
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inicialmente no estudo do eletromagnetismo, consegue-se expressar a velocidade
induzida em um ponto do escoamento em funcdo de regides de concentracdo de

vorticidade.

Os métodos numéricos de discretizagcao da superficie do corpo inserido no
escoamento, base do Método dos Painéis se utilizam, dentre outras formas de
singularidades, de voértices singulares distribuidos na superficie do perfil e que
induzem velocidades sobre os denominados pontos de controle. Torna-se, entao,
necessario calcular a velocidade induzida por cada um relativamente aos outros para

que se processe a simulacéo.

Define-se um filamento de vorticidade como um tubo de vorticidade de seg¢ao
transversal infinitesimal. Vortices singulares sao, entdo, filamentos em que toda a
vorticidade estd concentrada em seu nucleo. Partindo-se de um tubo de vorticidade
com nucleo finito, ao fazermos o limite de sua secao transversal tender a zero a
vorticidade tendera ao infinito. Para que o sentido dessa representacdo matematica
tenha uma aplicagao fisica para os problemas reais, convenciona-se definir um vortice
singular, com nucleo infinitesimal, porém finito e com um perfil de vorticidade em seu
interior. Variando-se esse perfil, temos diferentes modelos de vortices reais. Caso
esse filamento seja uma linha reta, chama-se vértice linha, extremamente util na
representacdo de escoamentos bidimensionais onde essas linhas de vorticidade séo
ortogonais ao plano do movimento do fluido. O vetor vorticidade passa a ter uma Unica
componente e pode ser tratado como um escalar. Além disso, cada vértice induzira

velocidades apenas no plano do escoamento.

Referindo-se a figura 4.6, a velocidade induzida por um filamento singular de
vorticidade de circulagdo T' em um ponto P do escoamento, segundo a lei de Biot-
Savart, pode ser calculada através da integracdo das contribuicdes de cada elemento

dl do filamento:

Aq:Lm‘fl) (4.15)
ar |r0—r1|
q=— —dlx(r"_:‘). (4.16)

Ca4x |r0 —l'1|
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Figura 4.6 — Diagrama esquematico para a aplicagdo da Lei de Biot-Savart no calculo da
velocidade induzida em um ponto do escoamento (KATZ & PLOTKIN, 2001)

Para um vortice linha, denominado vértice potencial no caso 2-D, a

componente na diregdo tangencial (uy), usando coordenadas cilindricas, pode ser

expressa por (figura 4.7):

I dixr 4.17

Aq:E r3 ) ( )

u, = T (4.18)
2rr

Figura 4.7 — Diagrama esquematico para o calculo da velocidade induzida por um vortice linha
em um escoamento 2D.
No modelo de voértice potencial verifica-se uma singularidade quando r — 0,
fazendo a velocidade induzida tender a infinito. Tal caracteristica ndo é observada nos
vortices reais, que possuem uma velocidade finita em seu nucleo. Sendo assim, foram

desenvolvidos modelos que mais se aproximem do que é observado na pratica. Dois
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modelos de vértices reais com nucleo finito podem ser visualizados na figura 4.8. O
vortice de Rankine assume uma vorticidade constante no nucleo e nula no restante da
regido. A descontinuidade existente em r = R provoca uma singularidade na derivada
da velocidade na periferia do nucleo. Ja o vortice de Lamb possui uma distribuicao
Gaussiana de vorticidade a partir do centro do nucleo. Essa é a modelagem que mais
se aproxima dos vortices reais e € muito utilizada na discretizagdo do escoamento em
metodos de particulas, como o Método de Vortices, pois conduz a melhores
resultados, uma vez que o campo de velocidades e sua derivada s&o continuos e

finitos em todo o dominio.

w; w;

“a m

0 1 r

()

(a)
Figura 4.8 — Vortice de Lamb (a) e Vortice de Rankine (b)

4.5 — MODELO FiSICO-MATEMATICO

Essa dissertacdo toma como base para a modelagem do problema os
trabalhos de MARTENSEN (1959) e LEWIS (1991). Sendo assim, sua formulagao
segue os mesmos critérios neles apresentados. Com isso, as possiveis diferencas nos
resultados serdo fungdo apenas da metodologia de resolucdo, que é o que se deseja

comparar.
4.5.1 — Geometria e Regiao Fluida

Uma grade de uma turbomaquina axial € composta de varias pas montadas
sobre uma roda (ou um tambor rotativo). Toma-se uma se¢édo no contorno da grade,

transversal as pas, na altura de sua linha média, de forma a planificar a geometria

\

\

Figura 4.9 — Planificagcdo de uma grade de pas (SILVA, 2005).

para analise (Fig. 4.9).
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A Figura (4.10) apresenta o esquema de uma grade linear infinita, mével, com
espacamento t entre os perfis aerodindmicos idénticos, de comprimento de corda igual
a [ e dispostos com um angulo de montagem f em relagdo ao eixo horizontal. O
diagrama de velocidades correspondente também é representado (LEWIS, 1991).0
escoamento incidente é definido pela velocidade de aproximagio uniforme W, e a

regido fluida, pelo dominio Q, formado pela unido das seguintes fronteiras:

Q=5,0uS5,UsS,u...5,_ US _ US_ onde (4.19)

S,y k=0,£t1,£2,...,200 |, representa o contorno exterior dos perfis aerodinamicos

que formam a grade linear infinita; S., representa a superficie infinita a montante da

grade (x — + »); S.., representa a superficie infinita a jusante da grade (x — - ).

v

S- o0

Figura 4.10 — Definicdo da geometria e da regido fluida com o sistema de coordenadas
fixo na grade linear infinita (MARTENSEN, 1959)
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4.5.2 — Hipoteses Simplificadoras da Formulagao Matematica

As hipoteses que sustentam a formulagdo matematica relacionam-se com as
propriedades do fluido, com as propriedades do escoamento e com a geometria da

grade linear infinita.

a) o fluido é ideal;

b) o escoamento se realiza de forma incompressivel;

c) o escoamento incidente é uniforme, com regime permanente;

d) o movimento do fluido ao redor da grade linear se processa em uma

regido fluida bidimensional de grandes dimensdes;

e) todas as perturbacbes ocorridas no escoamento devem-se,
exclusivamente, a presenga da grade linear, que esta montada com

infinitos perfis aerodindmicos;

f) o efeito da rotagdo nao se faz presente na grade linear.

A partir dessas hipoteses e com a geometria definida, segue-se com a
formulagdo matematica para o escoamento bidimensional, incompressivel, inviscido e
em regime permanente em torno de uma grade linear montada com infinitos perfis

aerodindmicos idénticos, de forma arbitraria e igualmente espacgados.

4.5.3 — Formulagdo Matematica do Problema de Valores de Contorno (PVC)

O fenbmeno € governado pelas equagdes originadas dos principios de
conservagdo. As expressdes desenvolvidas nesse capitulo de forma geral e que
expressam a conservacao da massa (Eq. 4.3) e a conservagdao da quantidade de
movimento linear (Navier-Stokes, Eq. 4.7) podem ser simplificadas de acordo com as
hipéteses formuladas além de reescritas de acordo com a representagdo da Figura
4.10. A notacéo indicial é utilizada nessas equacdes e q (u,v) € o vetor velocidade do
fluido.
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e Conservacao da Massa
dq

i _g. 4.20
. (4.20)

o Conservacao da Quantidade de Movimento Linear

94,

i

2
w Lo, 04 (4.21)
o 7o, pox,  Oxx;

i

As condi¢gbes de contorno devem ser estabelecidas para se completar a
formulagcdo. Na superficie dos perfis aerodindmicos verifica-se a condigdo de

aderéncia, composta pelas condicdes de impenetrabilidade e de escorregamento nulo.

Na superficie dos perfis (S, , k=0,£1,+2,...,£0):
q9,=q'n=0; (4.22)
g, =q-t=0. (4.23)

Por fim, a grandes distancias (x — + «), assume-se que a perturbagao causada
pela grade linear no escoamento, tanto a montante, como a jusante, deve-se desfazer

gradualmente.

q(-,y)=W, (infinito a montante)  (4.24)
q(+o,y)=W, (infinito a jusante)  (4.25)

4.5.4 — Adimensionalizagao do Problema de Valores de Contorno Proposto

Em mecanica dos fluidos, € sempre conveniente a adimensionalizacdo do
problema em estudo. Essa pratica contempla inumeras vantagens, além da trivial que
consiste na generalizagcdo da formulagdo para uma gama de problemas semelhantes.
Entre inumeras vantagens, destaca-se o auxilio na solugao do modelo, indicando a

dependéncia entre as grandezas, sugerindo aquelas mais relevantes e facilita a
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apresentagao dos resultados pela relagao funcional existente entre as grandezas. Isso

ajuda, em muito, a comparagdo com outros trabalhos e com dados experimentais.

Devem-se escolher escalas caracteristicas de comprimento, velocidade e
tempo, através de respectivas grandezas caracteristicas para adimensionalizar as
equacdes constitutivas. No caso em questdo, escolhem-se como comprimento
caracteristico, a corda !/ do perfil, como velocidade caracteristica, a velocidade W, de
incidéncia do escoamento uniforme e como tempo caracteristico, a razao entre os

anteriores.
As equacoes (4.20) e (4.21) adimensionalizadas e na forma vetorial, tornam-se:

V-q=0 (4.26)
—+q-Vq=—Vp+Riev2q (4.27)

4.5.5 — Formulagao do Problema Potencial

A solugao para o escoamento potencial € o que se busca nesse trabalho. Ela
também é muito importante para os demais métodos numéricos, como o Método de
Vértices, uma vez que, a partir dela serdo gerados vortices nascentes que se
desprendem do perfil e penetram no interior do fluido. Para se desenvolver uma
solugdo numérica do problema potencial, torna-se necessaria a sua formulagao

matematica para o caso da grade linear.

Tendo como referéncia a figura 4.11, que corresponde a uma adaptagdo do
problema original (Fig. 4.10), uma vez que os efeitos viscosos nao estao presentes,
expressa-se o problema de valor de contorno em funcio do potencial de velocidades
¢. A partir das equagdes (4.12), (4.13) e (4.14), temos:

V24 =0, na regido fluida; (4.28)

o

20 =0, no contorno exterior de cada perfil; (4.29)
n
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Figura 4.11 —Grade linear infinita e diagrama de velocidades para a formulagéo
do Problema Potencial (LEWIS, 1991)

q(—, y) = W,, no infinito, a montante da grade linear; (4.30)
q(+,y) = W,, noinfinito, a jusante da grade linear. (4.31)

A velocidade do escoamento nao perturbado pela grade é W, e é definida

como a média aritmética vetorial entre a velocidade incidente e de saida da grade,

W, +W,
—2 )

W,

(4.32)

Sendo T" a circulagdo em torno do perfil de referéncia da grade, as velocidades W, e

W, relacionam-se com a velocidade W,,, da seguinte maneira (Fig. 4.11):

W, =W, + L (4.32)
21
T

W,=W, - (4.33)



45

A utilizagdo dessa formulacdo coma a condicdo de contorno de
impenetrabilidade para a solugdo do escoamento potencial através do Método dos
Painéis em alguns casos ndo conduz a resultados convergentes. Uma vez que o
potencial de velocidade é obtido pela distribuicdo de vorticidade na superficie do
corpo, o problema de valor de contorno anterior pode ser modificado com a

substituicdo da equacéao (4.28) pela condi¢cao de contorno de Dirichlet:

o

3t =0, no contorno exterior de cada perfil. (4.34)

Essa formulagéo, proposta inicialmente por MARTENSEN (1959) e seguida
tanto por LEWIS (1991), como por KATZ & PLOTKIN (2001), em alguns casos,
mostra-se mais coerente em relagdo ao seu significado fisico em fungédo do tipo de
singularidade utilizado. Essa condicdo de contorno, menos direta, pode ser
interpretada como a garantia de ser nulo o potencial de velocidades no interior do
corpo. A solugéo para esse problema recai, entdo, em uma equacéo integral, a partir
da condicdo de ser nula a velocidade tangencial a superficie em cada ponto. Esta
integral &, entdo, transformada em um sistema de equacbes lineares que apresenta as
vorticidades como incognitas. A partir de sua determinacgéo, calculam-se os campos de

pressao e velocidades.

A solugdo para o problema potencial, utilizando a identidade de Green, pode
ser dada por (KATZ & PLOTKIN,2001):

P(r) = J' —é%d&r j %InrdS+¢m . (4.35)

Corpo+esteira Corpo

Nessa equagao os termos do lado direito podem ser interpretados, na respectiva
ordem, como o potencial de um vértice de intensidade y, o potencial devido a uma
fonte de intensidade o e o potencial do escoamento externo (uniforme). Aplicando a

condigcao de contorno de Neumann (4.29):

E on

Corpo-+esteira Corpo

{ J‘ _ 7v[M}dS+ _[ 2£V[Inr]dS+V¢w}-n=0 (4.36)

Essa solugdo é utilizada na implementacdo numérica por KATZ & PLOTKIN
(2001), com a discretizacdo do corpo através de painéis e sobre os quais sao

distribuidas as singularidades. As condi¢des de contorno sdo impostas aos pontos de
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controle dos painéis. A solucdo do problema reduz-se, entdo a resolugdo de um
sistema de equacbes lineares onde as incognitas sdo as intensidades das
singularidades escolhidas. Com sua determinagcdo, o campo de velocidades pode

enfim ser obtido.

LEWIS (1986) segue a metodologia conhecida como método de MARTENSEN
(1959) para a solugéo do escoamento potencial. A técnica utilizada aplica a condi¢ao
de Dirichlet em cada ponto da superficie, levando a seguinte equacgéao integral, que

iguala a velocidade do escoamento na proximidade da superficie do corpo a zero.
1 1
— =y (s,)+==Pk(s,,.5,)7(s,)ds, + W, -ds,, =0 (4.37)
2 2

Nessa equagao, y corresponde a vorticidade por unidade de area distribuida
sobre a superficie do perfil, s, e s,, elementos infinitesimais de area e k (s, sn) a
influéncia do elemento s, sobre o elemento de area s,. O primeiro termo do lado
direito representa a descontinuidade da velocidade tangencial entre o centro da folha
de vorticidade e a vizinhanga do corpo, o segundo termo corresponde as velocidades
tangenciais induzidas pela vorticidade da superficie sobre cada ponto desta e o ultimo
termo é a contribuigdo do escoamento uniforme de velocidade W, paralela a

superficie em cada ponto (Fig. 4.12).

Demonstra-se que a interferéncia da grade pode ser incluida no escoamento
em torno de um unico perfil de referéncia, com as equacgodes corrigidas por um termo
que traduz a periodicidade existente nesse tipo de problema. Esse caminho sera
seguido na implementagdo numérica do estudo para a grade linear de uma
turbomaquina (MARTENSEN, 1959 e LEWIS, 1991).

Elemento de
vorticidade na -
superficie q - \ &

yis, s, ,,.::_-::7_%’:_"']-:‘ -

-

.-"-l.l.
] .
___ o W .
e Vo
)
U

Figura 4.12 — Modelo para a formulacdo integral do problema potencial para um corpo bidimensional
representado por de superficies de vorticidade. (LEWIS, 1991)
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~ CAPITULOS5
METODO DOS PAINEIS )
FUNDAMENTOS TEORICOS E IMPLEMENTAGAO

O Método dos Painéis (KATZ & PLOTKIN, 2001), diretamente aplicado,
constitui-se em poderosa ferramenta para a simulagdo de escoamentos potenciais,
onde os efeitos viscosos sao desprezados. Porém, quando for necessaria a
consideracdo da viscosidade, este método mostra-se muito util na representacao de
corpos de geometrias de qualquer tipo inseridos no escoamento, uma vez que a

vorticidade é produzida a partir da parede do contorno.

5.1 INTRODUGAO

O Método dos Painéis pode ser resumido como uma técnica numérica de
discretizacdo da superficie de um corpo através da utilizacido de painéis planos ou
curvos (segmentos no caso 2D) sobre os quais distribuem-se singularidades, que
podem ser fontes, vortices, dipolos, ou associagdo desses em casos mais complexos.
A escolha da singularidade apropriada é fungéo da condi¢do de contorno especificada.
De acordo com LEWIS (1991), para o estudo do escoamento potencial, ambas as
técnicas, por ele denominadas de “painéis fonte”, como a das “superficies de
vorticidade”, sdo adequadas, conduzindo aos mesmos resultados. Na primeira, a
condicdo de contorno especificada € a de Neumann (impenetrabilidade), ja na
segunda, a condicao de Dirichlet é satisfeita. Essa escolha, apesar de possuir um
certo grau de arbitrariedade, deve levar em consideracao o fenémeno fisico estudado
(SILVA, 2005), além de possibilitar a correta representacdo do escoamento em
analise, como na hipétese de ser necessaria a simulagdo de uma assimetria no
escoamento (escoamento ao redor de perfis aerodindmicos com desenvolvimento de
forca de sustentacao). Para aplicagbes em que se utilizem o Método dos Vértices
acoplado ao Método dos Painéis (PEREIRA, 2002 e SILVA, 2005), a distribuicdo de

vorticidade sobre a superficie do perfil tende a ser a escolha natural.

De acordo com LEWIS (1991), em um escoamento potencial, uma grande
vantagem consiste em a vorticidade por unidade de comprimento do painel em
simulacdes 2D com a utilizagdo da teoria de MARTENSEN (1959) corresponder a
velocidade préxima a superficie, sendo esse resultado diretamente obtido sem

nenhum calculo adicional. (Fig. 5.1)
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Fluido

q:= y(s)
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Figura 5.1 — Escoamento potencial proximo a uma superficie com distribuicdo de vortices
em sua superficie. A grandeza s representa a posigao ao longo da superficie (LEWIS,
1991).

Quanto a interpretagédo fisica da evolugao de escoamentos reais, a utilizagao
de vortices como singularidades para a representacdo da superficie se mostra mais
condizente com a realidade. Todo fluido possui viscosidade, mesmo que pequena.
Assim as particulas em contato com as superficies solidas permanecem solidarias
com essa. Como ja exposto, tradicionalmente, estudam-se os escoamentos de fluidos
reais divididos em duas partes: o escoamento interno, dentro da chamada camada
limite, onde os efeitos viscosos sdo intensos e o escoamento externo, afastado da
superficie, que pode ser tratado como irrotacional. Nesse contexto, o escoamento
potencial pode ser modelado pelo limite para o qual os escoamentos reais sao

conduzidos ao levarmos o numero de Reynolds para o infinito.

Acerca das singularidades, podem estar concentradas no ponto de controle de
cada painel, ou distribuidas ao longo do painel com densidade constante, linear ou
com alguma suposicdo de ordem superior. Tudo dependera da precisdo requerida
aliada ao custo computacional envolvido e complicagdes analiticas advindas da

escolha.

Para escoamentos potenciais, o0 método dos painéis é extremamente
adequado, representando uma técnica de simples implementagcdo e com resultados
bem confiaveis. Com relagdo a escoamentos ao redor de aerofélios, mesmo que no
estudo esteja sendo considerada a viscosidade, o conhecimento da solugao potencial
€ importante e integra a técnica em que se utiliza o Método dos Painéis acoplado ao
Método dos Vortices (LEWIS, 1991).

A escolha da condicdo de contorno (4.29) ou (4.34) na superficie do corpo,
levando as equagdes integrais (4.36) ou (4.37), é fungdo do tipo de singularidade

utilizada e da interpretagao fisica do fenébmeno (LEWIS,1991). Com a utilizacdo da
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condicdo de impenetrabilidade temos o denominado problema de Neumann. Ja a
solugao com a aplicagdo da condicdo de escorregamento nulo sobre a superficie
consiste no problema de Dirichlet. Por fim, ainda ha a possibilidade de uma

combinacao dessas duas condi¢cdes na obtencido de uma solugao.

Nao obstante haver diferengas nas técnicas de resolugao, a implementacgao da
solugcdo numérica de um escoamento potencial através do método dos painéis segue,

basicamente, a metodologia representada no fluxograma a seguir (Fig. 5.2).

Definicao da
Geometria

\ 4
2. Determinacao dos
coeficientes da Matriz
de Influéncia

\4

3. Determinacgéo do vetor

coluna do lado direito da
equacao matricial

\ 4
4. Solugdo da Equacgéo
Matricial com
determinacéao da
vorticidade sobre os
painéis

y

5. Célculos do campo de
pressdes, campo de
velocidades, cargas,

etc.

Figura 5.2 — Fluxograma basico de implementacao do Método dos Painéis
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A explicagao de cada etapa é empreendida nas sec¢des seguintes, destacando-

se as principais diferencas entre as técnicas estudadas.

5.2 DISCRETIZAGAO DA GEOMETRIA

Na primeira etapa do algoritmo, a superficie do corpo imerso no escoamento é
representada por segmentos de reta entre um numero finito de pontos dessa
superficie. Cada segmento constitui-se em um painel. A figura 5.3 ilustra esse
procedimento. Quanto maior o numero de painéis, mais proximo da superficie original
estara a poligonal resultante (caso bidimensional). A escolha da quantidade de painéis
esta relacionada com a precisdo a ser obtida, porém observa-se que, na pratica, a
partir de uma certa quantidade, o aumento do nimero de painéis ndo mais interfere de
forma importante na solugado obtida. Os erros numéricos provenientes de outras fontes

de incertezas passam a ser predominantes.

Figura 5.3 — Representacao de painéis colocados na superficie de um aerofélio

Para se obter um maior refinamento e, consequentemente, melhor acuracia
procura-se concentrar um maior niumero de painéis proximos tanto ao bordo de fuga,
como ao de ataque do aerofdlio. De acordo com KATZ & PLOTKIN (2001) um método
freqlentemente utilizado com bons resultados esta ilustrado na figura 5.4. Nesse caso,
trata-se de um aerofdlio simétrico, com a corda representada por uma linha reta. Os
pontos extremos dos painéis sdo numerados em sentido horario, a partir do bordo de
fuga. Devido ao perfil simétrico, os pontos de controle dos perfis superior e inferior

encontram-se sobre a mesma abscissa x.
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yA x = (1—cosp)

i/

j=1l2 3 4 5 6 7 8 9 1011

Figura 5.4 — Espagamento dos painéis em um aerofdlio através do método “full-cossine” (KATZ &
PLOTKIN, 2001)

Para as turbomaquinas, maior interesse se concentra nos perfis assimétricos,
pois sdo largamente utilizados em seus projetos. A figura 5.5 (LEWIS, 1991) é mais

conveniente para a ilustragdo desse caso.

=~

- t

Figura 5.5 — Método de discretizagao para um aerofolio assimétrico (LEWIS, 1991)
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Em ambos os casos, o semicirculo de didmetro igual a corda é dividido no
mesmo numero de painéis desejados para a simulagao, ou seja, para M painéis, basta

dividir o semicirculo em M/2 setores de angulo igual a ¢ = 7M.

A abscissa x. de cada ponto extremo do painel projetado sobre a linha de

“camber” é dada por

X, Zé(l—COS(D). (5.1)

As ordenadas da linha de “camber” (y.) e da espessura do perfil (y;) sdo tabeladas em

funcao de x., para cada tipo de aerofélio:

(5.2)

Sendo 6. 0 angulo de inclinagao do perfil no ponto (x.;y.), as coordenadas dos pontos

extremos de cada painel podem ser calculadas pelas expressoes:

x=x,tysené.
(5.3)
y=y.%,C0s0,-

No caso de utilizacdo de perfis NACA, ha varias referéncias disponiveis para a
obtencdo da funcdo que representa o perfil desejado, como em LANDSON et al.
(1996) ou em CARMICHAEL (2001).

E comum, na implementagdo dos programas, utilizarem-se transformacdes de
coordenadas para simplificagcbes dos calculos numéricos. Trabalha-se com dois
sistemas de coordenadas: um absoluto, fixo ao corpo, denominado global e outro,
local, referente ao painel considerado. A transformacao utilizada para a conversao das
coordenadas entre os dois sistemas é representada por uma operagdo matricial de

rotacao dos eixos, conforme abaixo (Figura 5.6):

x cosa, —sena, ) ( x, —x,
= . (5.4)
y sena,, cosa, )|y, — ¥,
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As coordenadas (x’,y’) referem-se ao referencial local e o subscrito i, ao painel
considerado, onde j= 1, ..., M. O ponto (xo,yo) corresponde a origem do sistema de
coordenadas local, geralmente colocado sobre o ponto inicial do painel considerado.

Para a velocidade induzida em P, pelo painel i, temos:

u cosa, sene,\(u
= . (5.5)
v) \=seng, cose, ) (v

(x,y)
r

)

(241 62

»
»

X

Figura 5.6 — Coordenadas globais do perfil e locais do painel: determinagdo da velocidade
induzida no ponto P por um painel da superficie do corpo. (KATZ & PLOTKIN, 2001)

No caso da grade de uma turbomaquina, ha de se considerar também a
inclinagdo de montagem da grade, que representa uma rotacdo do eixo global do

angulo correspondente a essa inclinacao (Fig. 5.7).

yic

wfo

Figura 5.7 — Rotag&o de eixos de acordo com a inclinagéo S da grade.
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Sendo assim as coordenadas dos pontos extremos de cada painel do perfil
considerado deve ser expresso em fungao do eixo global, ja considerando o angulo 3

de inclinagao da grade. A seguinte equagao matricial representa essa transformacao:

(xpg,- J _ (COSB —sen BJ (xpi J . (5.6)
Y e, senf3 cosP )\,

Nessa equacdo os sub-indices “pg” e “p” representam, respectivamente, as
coordenadas do ponto do painel a partir de um referencial global e as coordenadas a
partir de um referencial preso ao perfil no bordo de ataque. Maiores detalhes sobre as
transformacgbes lineares para a mudanca do sistema de eixos coordenados

encontram-se no Apéndice A.

Com essa representacao, a equagao integral (4.35) ou (4.36) que necessita ser

resolvida transforma-se em um somatoério de elementos discretos.

A figura 5.8 ilustra esse procedimento. Conforme técnica de Lewis, para a
solugdo numeérica da integral na equacéao (4.36), divide-se a superficie através de um
numero finito M de segmentos de reta de comprimento 4s,,, transformando a equacao
integral em uma equagado linear. Os pontos centrais desses segmentos sao
denominados de pontos pivotais ou pontos de controle, nos quais s&o concentradas as
singularidades (no caso vortices) de cada painel. Nessa etapa determina-se também

as propriedades geométricas do perfil representado, necessarias a solugao.

'..':Ill
i
.-":-'.-‘.""-. 1
el !
r \
i o Pontos extremos dos
"f_;_ o painéis
XY
[ |'|1.,] ’f-/ “. Pontos pivotais
| 1 = :
: M --*a:"'# Xg:¥n
l
R

Figura 5.8 — Representagéo da superficie do corpo 2D por segmentos de reta, com
identificagdo dos pontos pivotais (LEWIS, 1991). Nesse caso a numeragédo dos
painéis se faz no sentido anti-horario, a partir do bordo de ataque.
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A técnica de KATZ & PLOTKIN (2001) em pouco difere da apresentada,
apenas detalhes quanto a identacao dos painéis e calculos do angulo de inclinagcao
sdo observados, mas isso é devido a forma de implementacdo do cédigo de

programacgao.

5.2.1 - Singularidades

A escolha das singularidades que irdo representar o perfil de referéncia é de
suma importancia, pois interfere decisivamente no método de resolugao do problema e
na acuracia dos resultados. Apés a discretizacdo da geometria em painéis retos, sao
distribuidas singularidades ao longo de sua superficie. No caso em questdo, da
mesma maneira que em PEREIRA (2002) e em SILVA (2005), séo utilizados vértices.
Uma vez escolhido o tipo de singularidade, ainda ha de se definir como esta sera
distribuida ao longo do perfil. Varias possibilidades s&o encontradas nas diversas

referéncias consultadas.

LEWIS (1991) concentra a vorticidade de cada painel sobre seu ponto de
controle, através de um vértice linha. Para obter melhores resultados com esse
modelo, langa mao de artificios como a corregdo quanto a curvatura do perfil,
utilizacédo de sub-painéis ou técnicas de condicionamento da matriz de coeficientes de

acoplamento (corre¢ao da diagonal oposta) que devera ser invertida.

KATZ & PLOTKIN (2001) sugerem varias possibilidades, aumentando
progressivamente a ordem da singularidade empregada em busca de refinamento dos
resultados. No caso da utilizacdo de voértices, utilizam vorticidade uniforme ou linear
sobre a superficie, que, no segundo caso, consiste em uma singularidade de segunda

ordem, com resultados previsivelmente melhores (Fig. 5.9).

a) constante b) linear

Figura 5.9 — Distribuicao de singularidade (SILVA, 2005). Na figura, N &
um indice representativo do painel considerado.
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Nos trabalhos analisados, PEREIRA (2002) utiliza a metodologia proposta pelo
primeiro, ja SILVA (2005) segue pela utilizagdo da distribui¢ado linear de vértices sobre
o perfil. Singularidades de ordem superior também podem ser aplicadas, porém

sempre com uma maior complexidade analitica (GOMES PEREIRA, 2005).

A maior diferengca na forma de implementacdo dos métodos reside no calculo
das velocidades induzidas, quer sobre a superficie, quer no interior da massa fluida,
de acordo com a forma de distribuicdo de vorticidade sobre os painéis. Dessa forma
temos, para o calculo das velocidades induzidas diversas expressdes, que se tornam
cada vez mais complexas, quanto maior for o grau da singularidade utilizada. Além
disso, quando se insere o conceito de periodicidade do escoamento para a analise em
grades lineares de turbomaquinas, a complexidade analitica tende a aumentar
consideravelmente, devido as fungdes hiperbdlicas que passam a ser inseridas nas
expressodes para o calculo analitico. A seguir, apresenta-se um resumo das equacgdes
utilizadas para a determinacdo das velocidades induzidas e que serao utilizadas na
etapa de determinagdo dos coeficientes da matriz de influéncia, de acordo com o
algoritmo utilizado para a implementagdo do método. Inicialmente se desenvolvem as
expressoes para um perfil isolado e, em seguida, acrescenta-se a modificagdo para se

lidar com grades lineares.
e Para uma distribuicdo concentrada de vorticidade sobre os painéis (LEWIS, 1991).

Referindo-se a figura 4.12, a partir da lei de Biot-Savart (Eq. 4.15), a velocidade
induzida em um ponto m da superficie por um elemento de vértice de densidade
Nsn)ds, , onde y@(s,) é a densidade de vorticidade do elemento s, , situado em n é

dada por:

dq,, _ 7(s,)ds, : (5.7)

2rr

mn

Considerando Af o comprimento do painel n e S, sua inclinagcdo em relacdo ao
sistema de coordenadas local, tém-se para as componentes u e v da velocidade assim

induzida por um vortice unitario, as expressoes:

Al|  (y,-y,)cos B
_AL m = Yn m 5.8
" zfr{<xm—x,,>2+<ym—yn)2} ©9
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Al (x, —x,)sen g
=— i u i ) 59
' 2n{<xm—x,,>2+<y,,,-yn>2} &9

Ao introduzir-se a interferéncia da grade sobre o escoamento, de forma a
resumir o estudo a um Uunico perfil, as expressdes anteriores sdo modificadas da

seguinte forma ( t corresponde ao espagamento entre os perfis):

2
Al sen ==~ (v, =»,)
—— , (5.10)

2t | cosh Z;I(xm —xn)—COSZ;Z(ym -y,)

2
Al —SenhTﬂ(xm—xn)

=2 (5.11)

\% 2 2
cosh ?ﬂ(xm —x,,)—COST”(ym -y,)

e Para uma distribuicido constante de vorticidade sobre os painéis (KATZ &
PLOTKIN, 2001).

Com referéncia a figura 5.10, onde y é a vorticidade por unidade de area (ou
por unidade de comprimento no caso 2D) o potencial de velocidades ¢ e as

componentes u e v da velocidade induzida sao dados pela solugdo das seguintes

integrais:

p=—2 [ tant—L—ax (5.12)
Ty X=X,
u=-" Y dx,, (5.13)
2n o be-x, fry
Xpisl X—x
y=—"t LS (5.14)



58

o P(xy)
Y(Xp)
NN\ AN\ >
IIIIIY "
Xpi Xp i+1

Figura 5.10- Distribuicdo constante de vorticidade (coordenadas do painel)

A solucdo dessas integrais leva as componentes das velocidades induzidas pelo

painel em questao sobre um ponto (x,y) qualquer:

u:%[tan—lm_tan—lﬂ} (5.15)
V4

(5.16)

As integrais (5.15 e 5.16) para o caso da grade, sdo dadas, em coordenadas
do painel, por:

Sy senzl(y )
u="> t dx (5.17)

2t Xpi Coshztﬁ(x —xp)—cos—(y ) "

Xpi senhz—”(x —xp)
v=-"= 5 t 5 dx, . (5.18)
2 cosh%z(x —xp)—cos—”(y )

onde t representa o espagcamento entre os perfis. A solugdo analitica dessas integrais

fornece, entio:
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o e R R R C e ) T

VZ%; %(Iog{co{iﬁyj cos?ﬁ”( X1 — )D—Iog{co{ztﬁ yJ—cosV(Ztﬁ(xp,.—x )]D - (5.20)

e Para uma distribuicio linear de vorticidade sobre os painéis (Fig. 5.11), de acordo
com KATZ & PLOTKIN (2001).

Considerando, inicialmente, o escoamento ao redor de um unico aerofdlio, as

equagdes empregadas sao as seguintes:

¢=—2l x,tant—2—dx (5.21)

u=-—— pJ; dx, , (5.22)
2 \x—x +y?

_Lx”’” x (x—x))
Jn x.[[ (x_p—xpmdxp . (523)

Y a
o P(x,y)
Y(Xp)
Y1 Y2
~N N\ NN >
vVVVIVY
Xpi Xpi+1 X

Figura 5.11- Distribuicdo linear de vorticidade (coordenadas do painel)
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Utilizando a notagao apresentada na figura referenciada, tém-se como solugéo para as

velocidades induzidas, as expressoes:

2 2
X—x_.) +
uzﬁlitan‘l—y —tan?t—2 }+7—2{yln(( ”’) Y .
pi

27 X=X, X—Xx 4z x—xpm)2 +y?
voxtant—2  _qant Y (5.24)
X xpi+l x_‘xpi

47[ ()C xp i+l)2 + y2 27[
tyftant—2 a7 (5.25)
X pol x_xpi

As equacgdes (5.24) e (5.25) ja demonstram a complexidade analitica que se
enfrenta na implementagao da solugdo no caso de um unico aerofélio. Tal fato torna-
se dramatico quando da adaptacdo do método para a aplicagdo em grades lineares de
perfis aerodinamicos, pois a solugdo das integrais que calculam as componentes da
velocidade induzida representam a maior dificuldade encontrada e de dificil resolugcéo
direta. Nesse caso, as integrais a resolver aparecem nas expressdes seguintes (f € o

espagamento entre os perfis):

2r
Xpisl xsen—(y )
u=" 5 t 5 dx,, (5.26)
2 coshTﬂ(x —xp)—cosTﬂ(y )
2
Tpint xsenh——(x —x )
y=—7 t b, dx. . (5.27)

o i coshzt”(x —xp)—coszt”(y ) '
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A solugdo na analise de grades lineares de turbomaquinas, tanto com
vorticidade constante concentrada no ponto de controle, quanto com distribuicdo
uniforme sobre todo o perfil, ndo apresenta dificuldades em sua implementacao. Ja no
caso de distribuicdo linear, que pode ser aplicada com relativa facilidade no caso de
um unico aerofélio (SILVA, 2005), ao se considerar a modificacdo das equacgbes
(5.17) e (5.18) para incluir o efeito da interferéncia da grade, a solugcéo analitica das
integrais resultantes torna-se extremamente complexa, de dificil implementacdo. Dois
caminhos sao possiveis e testados nesse trabalho: a integracdo numérica, que
adicionara erros numericos, inexistentes no caso analitico, ou uma aproximagédo que
calcula a vorticidade média de cada painel como a média aritmética da vorticidade em
seus extremos. A segunda opgao constitui-se em um desenvolvimento novo,
contribuicdo dessa dissertacdo e que, a principio, apresenta boas perspectivas.
Acredita-se que esse método, além de possibilitar um aumento de ordem de
singularidade para o estudo de grades de turbomaquinas, podera, aliado a outros
refinamentos, resolver o problema de convergéncia da solugdo no bordo de fuga de

aerofdélios muito esbeltos.

5.3 DETERMINAGCAO DA MATRIZ DE INFLUENCIA E SOLUGCAO DA EQUACAO
MATRICIAL

Seguindo o algoritmo da figura 5.2, as etapas 2 e 3 consistem,
respectivamente, na determinacdo dos coeficientes de acoplamento da Matriz de
Influéncia e dos termos independentes do sistema de equacdes lineares em que se
transformara o problema. Representa os calculos principais envolvidos no método.
Nessa fase residem as diferencas fundamentais entre as técnicas de resolugéo e que
vao levar, no estudo da grade de turbomaquinas, as principais dificuldades de
implementacdo. Para se ter um visdo sistémica das diferentes possibilidades cada
método é estudado de forma separada, com denominagdes que passarao a identifica-
los desse ponto em diante do trabalho e que representam o conjunto de técnicas

associadas a cada um.

5.3.1 — Método de Lewis (LEWIS, 1991)

Essa técnica foi inicialmente proposta por MARTENSEN (1959) e desenvolvida
e consolidada por LEWIS (1991). De acordo com esse método, sao utilizados vortices
concentrados nos pontos de controle de cada painel. A equacgao integral que governa

o problema é obtida pela aplicagao da condi¢ao de contorno de Dirichlet, valida em
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todos os pontos da superficie do corpo. A equagdo integral (4.37) pode ser escrita
como (Equagao de Martentensen, LEWIS, 1991):

M
—%7," + > k0, 7,ds, + W, (COSar, COS B, +sena, senB,)=0,  (5.28)
n=1

onde o perfil em estudo é discretizado em M painéis, sendo os sub-indices me n seus
identificadores. Calcula-se para cada painel m a velocidade induzida por n, cujos
comprimentos (ou areas) elementares sdo dados por s,. W, é a velocidade do
escoamento incidente e a., 0 angulo de inclinagdo dessa velocidade em relagdo ao
eixo global das abscissas. Ja [, representa a inclinagdo de cada painel em relagao ao

sistema cartesiano local (Fig. 4.12)

A interpretacao fisica dessa equacdo traduz-se como a especificagdo de
componente da velocidade tangencial a superficie ser igual a zero em toda a sua
extensdo. Temos que o primeiro termo representa a descontinuidade existente quando
saimos do centro da folha de vorticidade para as vizinhangas do corpo. O ultimo termo
corresponde a proje¢ao do escoamento incidente na diregdo tangencial a superficie do
contorno e o termo do somatério, as velocidades induzidas pela interagdo entre os

vortices.

Por transformagado de variaveis, passando a coordenadas locais, e algumas
relagdes trigonométricas, o termo k,,, pode ser obtido pela projegao de dq., na
diregdo tangencial a superficie. E entdo definido como coeficiente de acoplamento
entre os pontos m e n e é calculado através da seguinte expressao, a partir das

equacoes (5.8) e (5.9), para o caso de um unico aerofdlio:

1 [(y, —y,)cos B, —(x, —x,)sen
, - m n m m n m . 5.29
g o

A equacao (5.28) deve ser satisfeita para todos os M pivés e pode se escrita

como um conjunto de equacdes lineares,

M
ZKW ’nyn = _Uoo COSﬁm - Voo Sen ,Bm ’ (530)
=1
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onde: U, e V., sdo, respectivamente, as componentes do vetor velocidade incidente

nas diregdes X e Y globais e

o AL [ (v, —yn)cosﬂ;, —(x, —x, )Sen Pl (5.31)
27 (%, =x,) +(, - »,)
sendo
K, =k, Al. (5.32)

1
O termo (—Eymjesté incluidoem K, ,, , que também incorpora a auto-induggo.

Nesta equacgao, os Unicos termos desconhecidos sdo as intensidades y da folha
de vorticidade em cada piv. Como a equacgao (5.30) representa um sistema de

equacdes lineares, pode ser escrita na forma matricial, conforme abaixo:

K, K, - Ky 71 —-U,cosp -V, senp,
K, Ky : K,y V2 -U,cosp, -V, senp,

: : : : . : (5.33)
Ky Ky, - Ky )\ Vu -U,cospB, -V, senp,

Para o escoamento potencial através de grades lineares, para o caso de
vorticidade constante concentrada nos pontos pivotais de cada painel, LEWIS (1991)
propde a inser¢cao do conceito de periodicidade na diregcao perpendicular aos perfis, o
que transforma o problema, novamente, na analise de um unico aerofélio componente
da grade. Matematicamente isso se traduz, a partir das equacdes (5.10) e (5.11), nos

seguintes coeficientes de acoplamento modificados:

o (302500 =3, Jeod B, + )-senn (x, —x, Jsen(s, + )
k=54 t 4 . (5.34)

o coshztﬂ(xm —X, )—COSZZT(ym -7,
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Nessa expressdo, denominando S, a inclinagdo de cada painel em relagdo ao eixo de
coordenadas globais e g, a inclinacdo de montagem da grade, tem-se que a inclinagao

total de cada painel em relagdo a um referencial fixo preso a grade ¢é igual a g, +4.

Ja o vetor de termos independentes é fungao da velocidade de entrada na
grade W,. Sendo a4 0 angulo de inclinacdao desse vetor em relacdo a horizontal
(Fig. 4.11), os termos do lado direito da equagdo matricial (Rhs;), do vetor

independente sao dados por:

Rhs, = -W, cosa, cos B, —W, sena, sen j.. (5.35)

A equacgao matricial, representativa do sistema de equagdes lineares a ser resolvido,

torna-se, de acordo com a equacao (5.30):

K, K, - Kyu\lmn — W, cosa, cosP, — W, sena, senp,
K, K, : K, ||l7v, _ — W, cosa, cosP, — W, sena, senf, (5.36)
K, K,, Ky ) \Yu — W, cosa, cosP,, —W, sena, senf3,,

LEWIS (1991) procura, em seu ftrabalho, adicionar algumas
modificagcbes em sua Matriz de Influéncia para a melhoria da acuracia de seus
resultados. Esses podem ser melhorados através de uma corregao que considera a
curvatura da superficie entre duas extremidades do segmento de reta representativo
do painel. Este efeito é sentido no termo de auto-indugéo K;;, onde i=1...M. Utiliza-se,
para isso, uma modificagcdo geométrica no termo de auto-inducdo que representa a
velocidade paralela a superficie em m, induzida pelo préprio elemento m por um
vortice de intensidade unitaria. Observando a Figura 5.12, caso consideremos um
segmento de reta, a velocidade induzida em m sera sempre normal a superficie,
resultando em uma auto-indugdo nula. Ja no caso de um elemento que apresente
curvatura (Figura 5.13), havera sempre uma resultante paralela a superficie do corpo.
LEWIS (1991) demonstra que o elemento K, ,’, termo incluso em K,, e que

representa a auto-inducgéo, pode ser determinado pelas expressoées:

K = _%m | (5.37)

K = =—m x"fn (5.38)
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Nessa equagao, r, representa o raio interno de curvatura em m e Ap,, a variagdo da

inclinacao do perfil de uma ponta a outra do elemento.

As

oS

Velocidade induzida pelo
sub-elemento ys o5

Figura 5.12 — Velocidade auto-induzida devido a um segmento de reta com distribuicédo de
vorticidade (LEWIS, 1991).

-
. ~

,',/ YSSS YSSS \\\

’

Figura 5.13 — Velocidade auto-induzida levando-se em consideragédo a curvatura da superficie de
vorticidade (LEWIS, 1991).

Nas simulagdes efetuadas, considera-se a validade dessa corre¢do um tanto
quanto duvidosa, afastando a solug¢do do esperado em alguns casos ou nada
representando em outro. Tais observagdes vao de encontro com as conclusdes
apresentadas no trabalho de GOMES PEREIRA (2005).

Outra correcao praticada por LEWIS (1991) consiste no ajuste dos termos da
diagonal oposta da Matriz de Influéncia. Segundo JACOB & RIEGELS (1963) consiste
em uma forma de garantir uma circulacao liquida igual a zero no interior do perfil, de
forma a satisfazer o teorema de Kelvin, como ja comentado anteriormente. Assim,
cada elemento da diagonal oposta é substituido pelo simétrico do somatério de cada
termo da coluna a qual pertence, multiplicado pelo comprimento dos respectivos
painéis e dividido pelo comprimento do painel correspondente ao coeficiente dessa

diagonal. Isso faz com que cada equagéo passe a ser o simétrico da soma de todas as
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outras, podendo, em alguns casos, levar a algumas dificuldades, mas que podem ser
superadas por diversos métodos, como, por exemplo, especificando um ponto de
controle sobre o bordo de fuga e garantindo vorticidade nula nesse ponto. Outra
técnica consiste na utilizagdo de sub-painéis, além de diversos outros métodos que
vém sendo propostos no desenvolvimento dessa metodologia. O que se pode afirmar
€ que, sem a correcao da diagonal oposta, proposta por LEWIS (1991), os resultados
tendem a se afastar dos dados experimentais quando da utilizagao de singularidades
de menor ordem. Como ja comentado por GOMES PEREIRA (2005), essa técnica é a
maior responsavel pela grande precisdo do método, mesmo com a utilizagdo de

numero relativamente reduzido de painéis.
5.3.2 — Método de Katz & Plotkin (KATZ & PLOTKIN, 2001)

O método de Katz e Plotkin, embora baseado na mesma teoria, apresenta
algumas diferengas quanto a sua implementacdo. Enquanto  Lewis considera a
vorticidade concentrada nos pontos de controle de cada painel, como um vértice linha,
Katz e Plotkin utilizam vorticidade constante em cada painel do perfil ou, com melhores
resultados, uma distribuicdo linear da singularidade sobre os painéis. Seguindo a
metodologia de Katz e Plotkin, passa-se a montagem do sistema de equagdes lineares
através da aplicacdo da condicdo de contorno de Dirichlet (4.34) em cada ponto de
controle dos painéis, que so6 ¢é utilizada no caso de singularidades tipo vortices, ou de
Newmann (4.29). Nos casos simulados ndo se verifica convergéncia com a utilizagao

da condicdo de Newmann com vorticidade constante distribuida sobre os painéis.

Com isso, no caso de vorticidade constante, os coeficientes da matriz de
influéncia representam as projegdes na direcao tangencial das velocidades induzidas
por todos os painéis sobre cada ponto de controle, sendo os coeficientes de auto-
inducdo constantes e iguais a -0,5 (Katz & Plotkin, 2001). O vetor dos termos
independentes, da mesma maneira que em LEWIS (1991), é calculada como fungéo
da velocidade do escoamento incidente e da inclinacdo de cada painel. Com isso
temos, para M painéis um sistema de M equacdes e M incégnitas representado pela

seguinte equagao matricial:

K, K, - Ky Y1 -U,cosP, -V, senp,
K, Ky : Koy V2 -U,cosP3, -V, senp,

(5.39)

Ky Ky o Ky )\ Y -U,cosP,, -V, senf,,
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Tal sistema é muito semelhante aquele obtido por Lewis, sendo que cada
termo Kj agora € obtida pelo uso das equacgdes (5.15) para u; e (5.16) para v;;, com

vorticidade unitaria. Assim:

K, =u,cosf —v, senp,. (5.40)

Quando se passa a utilizacdo de vorticidade linear sobre o perfil, tem-se,
inicialmente, um sistema de M equacgdes e M+17 incdgnitas, pois agora passam a ser
M+1 valores de vorticidade a se determinar. Na utilizacdo das equacdes (5.24) e
(5.25), efetua--se uma manipulagao algébrica de forma a agrupar os termos de acordo
comos y (i =1, ..., M) correspondentes (SILVA,2005). Os coeficientes da matriz de
influéncia sdo entdao determinados, sendo que os da primeira coluna dependem
apenas das velocidades induzidas por y; e os de ultima, por yy. O vetor dos termos

independentes ¢é idéntico ao do caso anterior.

O sistema resultante, na forma matricial, é entio:

Y1
K11 K12 K1M+1 Y, - Uoo COSBl - Voo sen B1
K21 Kzz E K2M+1 : _ _Uoo COSBz _Voo SenBz
: P : : : (5.41)
Kin Kya - Ky Yu -U,_cosB, -V, senB,,
Y m

Para o escoamento através de uma grade linear de turbomaquina, devem ser
feitas adaptagdes para se incluir a influéncia sofrida por cada perfil em fun¢do da
presenga dos demais. Para tal, as velocidades induzidas u; e v; séo calculadas pelas
equagdes (5.19) e (5.20), respectivamente, no caso de uma vorticidade de densidade
constante sobre o perfil ou pela solugdo das integrais apresentadas nas equagdes
(5.26) e (5.27), no caso de uma distribuicao linear de vorticidade. O vetor dos termos
independentes também deve ser modificado, considerando W, como a velocidade de
entrada na grade e conforme a condi¢gdo de contorno utilizada. Além disso, ha de se
inserir o efeito da rotacdo da grade, ou seja, o angulo de montagem f. Para
vorticidade constante sobre a superficie dos aerofdlios da grade, os coeficientes da

matriz de influéncia sao obtidos pela expressao:

K, =u, cos(B, + B)-v, sen(B + B), (5.42)
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e os termos independentes do vetor coluna:

Rhs; = —W, cosa, Cos B, — W, sena, sen f3.. (5.43)

Para a implementagcdo do método com vorticidade linear sobre os painéis, ndo
ha uma resolucdo direta das integrais que aparecem nas equacgoes (5.26) e (5.27).
Devido a isso, duas rotas podem ser seguidas. A primeira consiste na resolugao
numérica, procurando-se utilizar métodos otimizados que n&o representem um
excessivo custo computacional, mas que também n&o introduzam erros numeéricos
consideraveis. Como rota alternativa, desenvolve-se nesse trabalho um método que
sera denominado de Linear Adaptado, cujos detalhes do desenvolvimento sao

apresentados a seguir.

5.3.3 — Método Linear Adaptado

Essa técnica constitui-se em um método matematico para simular a distribuicao
linear de vorticidade na superficie do perfil a partir da vorticidade constante e uniforme.
Seguindo metodologia de Katz & Plotkin (2001), que desenvolvem a teoria matematica
tanto para a distribuicdo constante de vorticidade, como para a distribui¢cdo linear, para
um unico aerofdlio, pode-se fazer uma analise similar para adapta-la ao caso de

grades lineares.

A velocidade induzida em um ponto qualquer do espaco por um painel com
vorticidade constante, incluindo os efeitos da periodicidade é dada pelas expressdes
(5.17) e (5.18) desenvolvidas anteriormente. Definindo u; e v; como as componentes
cartesianas das velocidades induzidas pelo painel j sobre o ponto de controle i de
outro painel qualquer, tém-se, utilizando as notagdes correntes nesse trabalho, as

equacoes 5.44 e 5.45:

2
v Xpi+l SenT(ycz)
uy = | dx, , (5.44)
s cosh—ﬂ( y —xp)—COS*(ya)
y, . senh T(x” - xp)
v =1L 5, . (5.45)



69

De forma a simplificar as notagbes, denominam-se as integrais anteriores,

Ul U2
respectivamente, por '/ e 7 . Assim as equagdes podem ser reescritas como:

Vi
U =2—;1,.,. , (5.46)
7/’ U2
v, =—-LJY% 5.47
Y 2t 7 ( )

Essas equacdes estdo representadas em coordenadas do painel. Para transforma-las

para coordenadas globais, utiliza-se a transformacéo linear (A.7) (Apéndice A):

v sen(B+8,) cos(B+28,) \v,

&

(ué J _ (cos(ﬂ +p,) —sen(B+ 8, )j[“z;j _ (5.48)

Ao se considerar a distribuicdo linear, pode-se adapta-la considerando o
calculo das velocidades induzidas como uma média aritmética entre as distribui¢cdes
constantes de cada extremo do painel considerado. A figura 5.14 representa

esquematicamente essa idéia.

A A )

v + Yi+1 2

(vit vis1 )/ 2

»
>

Figura 5.14 — Representagédo esquematica da aproximagéo da distribuigcao linear por
distribuicoes uniformes

Assim, ao invés de se resolver a integral correspondente a distribui¢ao linear, fonte do

problema analitico, resolvem-se duas integrais de distribuicdo uniforme.
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As integrais referidas, da distribuicdo linear, aparecem no calculo das velocidades
induzidas (5.49 e 5.50):

L e 7(x, Jesen Z;Z(y )
dx (5.49)

U=
2, coshzt”(x —xp)—coszl(y ) ’

1 i y(xp)xsenhz—”(x —xp)
y= L dx . (5.50)

K Tpi coshztﬂ(x —xp)—COSZZT(y ) ’

L1 L2
De forma analoga a anterior, denominam-se as integrais agora por ¥ e 7 . Pode-se

escrever, para uma distribuicio linear de vorticidade :

7(x) =y, + 7,x, em coordenadas do painel. (5.51)

Na pratica, isso corresponde a uma composi¢cao de uma parcela uniforme com outra

linear. As velocidades induzidas sao, por conseguinte:

u :%1”%%1“ , (5.52)
t t
v :-%1,;“—%1“. (5.53)

Para o painel j, induzindo velocidade sobre o painel i, obtém-se as expressdes (5.54) e

(5.55) em coordenadas do painel j:

Y YTV n (5.54)

oY 2tdl Y

v, = =i qua _Yin 7V iz (5.55)
T2 T 2w, Y
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L1 L2
A dificuldade analitica consiste na solugéo das integrais "/ e "7 .

A proposta de resolugido consiste em considerar sobre a superficie de cada
painel uma vorticidade de intensidade constante e uniforme igual a média das

contribuicdes de cada um dos seus pontos extremos (5.56):

_ 7_/+1+7/_/

ymedj - 2 (556)

Ul U2
Com isso, passa-se a ter de resolver apenas as integrais 7 e ¥ ., de solugédo

analitica conhecida.

As velocidades induzidas pelo painel j sobre o painel /i, com esse método,

expressam-se por:

_ Yj+l + Yj IUl
ij b

) 5.57
VintY,;
v, = _#1;’2. (5.58)

As velocidades em coordenadas globais, novamente sdo dadas pela transformagéao
(A.7).

Para o calculo dos coeficientes da Matriz de Influéncia, utiliza-se a projegao de
Ugj € Vg sobre a diregdo tangencial do painel i (condigdo de contorno de Dirichlet). A

velocidade tangencial induzida no painel i é calculada pelo somatério das

contribuicbes de cada painel na diregéo(cos(B+ B, ),sen(f+ f,)), onde S é a

inclinagdo da grade e f; a inclinagdo do eixo de coordenadas do painel em referéncia
em relagdo ao eixo preso ao perfil. A velocidade tangencial induzida no painel i é,

assim, dada por:

q: = iug i cos(B, + f)+ v, ijsen(/i’i +13). (5.59)
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Para a expressao dos coeficientes de influéncia, devem-se reagrupar os termos
da expressédo anterior em fungdo dos y;, ou seja, a vorticidade por unidade de
comprimento no ponto inicial do painel i. Com as componentes nas dire¢des globais x

e y da velocidade g sendo dadas por ug e vy, respectivamente para cada painel i, tem-
se:

M

Uy =D Uy (5.60)
j=1
M

vgi:Zugij . (5.61)
j=1

Assim, de acordo com a transformacao (5.48):

Uy, :iu[jcos(ﬁj +B)—v[jsen([3j +B), (5.62)
Vi =§:u” sen(Bj +B)+ vy cos(Bj +B). (5.63)
j=1

Expandindo as velocidades locais:

u,, = f%( Y 4y 1V )cos(B, + /3)+4it(yj1;?2 17,002 )sen(B, + ), (5.64)

M
Vg = 24%(70151 +7j+1lij/1)sen(ﬂj +,6’)—4%(7/j15/2 +;/j+llij.’2)cos(ﬂj +,B) (5.65)

Rearranjando os termos:

1

U, = Ei]/" (Iij.]1 cos(,b’j +B)+ 1 ser{ﬂj +ﬁ))+7j+1(15]1 cos(ﬂj +ﬂ)+1§2 sen(ﬂj +,B)). (5.66)

Vei :%i%(lz;ﬂse”(ﬂj +ﬂ)—1;2 COS(IHJ +,H))+7j+1(151sen(ﬂj +ﬂ)_1yl'/2 Cos(ﬁj +ﬁ)) - (5.67)
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A titulo de exemplo, para o primeiro painel, tem-se:

Uy, = i[[n(lff cos(3, + )+ 14Z sen(B, + B))+ 7, (15 cos(B, + B)+ 152 sen(B, + B))|+

+ [72 (IUl cos(B, + )+ 152 sen(3, +ﬂ))+ 7 (Iff cos(B, + B)+ I3 sen(B, + B) ) Fot

+ [;/ ( Ucos(B, + B)+ 1.7 sen(B, +,6’))+7 H(IUl cos(B, + B)+ 1 % sen(p, +,B))]+ +

el 12 cos(B, + B)+ 12 sen(B, + B))+ 7,0 al02cos(B, + B)+ 12 sen(, )
(5.68)

o =l isen(, + )= 12 cos(p, + )+ . 1isen(p, + )~ 152 coslp, + A+
+p(1isen(p, + B)- 1157 cos(B, + B))+ y,(1sen(, + )~ 157 cos(B, + )|+ ...+

1y, (18sen(B, + )~ 182 cos(B, + B))+ 7, (152 sen(B, + B)~ 142 cos(B, + B))|+...+
+ [y (15sen(B,, + B)— 152 cos(By, + B))+ 71y u(15Esen(,, + B)— 152 cos(B,, + P,
(5.69)

o que fornece:

s = D152 cos(p, + B)-+ 157 sen(p, + )+ [ 15 cos(p, + )+ 16 sen(p, + )+
{14 cos(B, +B)+ 12 sen(B, +B)) J+...+

7,12, cos(B, , + B)+ 122, sen(, , + B))+ (12 cos(B, + B)+ 142 sen(s, + B))|+... +
yara (15 cos(B,, + p)+ 152 sen(B,, + B
(5.70)

v, [[vl(ff{ sen(B, +B)— 152 cos(B, +B))|+ [y, (15sen(B, +B)— 132 cos(B, +B))+
(Ifz’lsen(ﬁ2 +B)- 157 cosn(B, +B )) ..+

+7, [(Ifﬁlsen(ﬂ L+ p)+ 1% cos(B,, + ) )+ ([Ulsen (B, + B)+ 1% cos(B, + ,B))]
Hyaaltiisen(p,, + p)- 152 cos(p,, + B,
(5.71)

Em resumo, com base nas equagdes anteriores, os coeficientes de

acoplamento da Matriz de Influéncia serdo dados por:



e Para a primeira coluna

Ko = (18 cos(p. + p) 157 sen(, + p)os(s, + )+
+ (Ifljlsen(,b’l + ,B)—Iffz COS(,B1 + ,B))yen(ﬂi + ,8)]

e Para a ultima coluna

e Para os demais elementos:

s = (18 cos(p,, + p)+ 157 sen(B, + poos(p, + )+
+ (Il.[/{llsen(,b’M +p)-152 cos(B,, + ﬂ))yen(ﬂi + ,B)]
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(5.72)

(5.73)

K, = Miicodp, .+ o)+ s+ p) 1 cod + ) 157serl s + oot + )+

+18selp,, + )~ 17 codp,, + ) +(1sed B, + )10 cod, + B)lser( g + )]

(5.74)

Com isso, ndo se passa pelo problema de um sistema sobre-determinado e, de certa

forma, acredita-se no aumento da ordem da singularidade.

Para faciltar a implementacdo numérica, definem-se os parametros

trigonométricos da seguinte forma:

A, =cos(B, +B)cos(B, +B) .
B, =sen(p, +B)sen(B, +B) .
C, =—sen(B, +B)cos(B, +B).
D, =cos(, + p)sen(B, + B).

(5.75)
(5.76)
(5.77)

(5.78)
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Os coeficientes de acoplamento sido implementados, entdo, de acordo com as
expressoes (5.75) a (5.78):

e Para a primeira coluna
1
Kil = 4_t|:1i(flAil + [illleil + Ii(fzcil - [illszil ; (5.79)
e Para a ultima coluna

1
[iL](/[lAiM +Ii(1{/llBiM +]iLA//[2CiM _IiLA//IZDiM]; (5.80)

Kin = 4_t[

e Para os demais elementos:

17 0 L oL U1
Kij :E[Iileijl +[ij Aij +IijleiJ*1 +IU Bif * (5.81)
135Gy ++°Cy = 1D, = 1Dy |

A outra técnica disponivel, a principio de maior esforgco computacional, consiste
em resolver as integrais relativas a distribuigdo linear de forma numérica, de acordo
com um dos métodos tradicionais existentes, como o método do trapézio, adequado
para essa configuracdo. Detalhes da implementacdo, seguindo o mesmo

procedimento dessa se¢ao, encontram-se no Apéndice C.

5.3.4 — A Condicao de Kutta

Os sistemas obtidos com uso de vorticidade concentrada (Método de Leis), ou com
vorticidade constante (Método de Katz & Plotkin) sdo, a principio, completamente
determinados, uma vez que temos M equagdes e M incognitas. Porém, quando da
aplicagdo de distribuicdo linear de vorticidade, ha apenas M equacdes para M+1
incognitas. Assim, para a solugao potencial, € necessario se especificar uma condi¢ao
adicional para o bordo de fuga, de maneira a se estabelecer uma solugédo Unica e
fisicamente consistente: a condicdo de Kutta. Esta pode ser interpretada como a
condicao necessaria a se estabelecer para que o perfil possa gerar uma circulagao e,

consequentemente, uma forca de sustentacdo em um escoamento potencial. A
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condigao de Kutta, entdo, é aquela que estabelece a posigdo do ponto de estagnacao
de um aerofdlio, em um escoamento irrotacional, em seu bordo de fuga (KUNDU &
COHEN, 2004), ou seja, em escoamentos bidimensionais sobre um corpo com um
bordo de fuga agudo e delgado, desenvolve-se uma circulacdo de magnitude
suficiente para se mover o ponto de estagnacéo da parte de tras do perfil para o bordo

de fuga.

A figura (5.15) apresenta as possibilidades matematicas de solugdo de um
escoamento potencial, sendo a ultima a representativa da condicdo de Kutta que, de
acordo com observagdes experimentais, € a Unica fisicamente possivel, pois conduz a

velocidades finitas no bordo de fuga do aerofélio.

0<I'<Tkyta

MKutta

Figura 5.15— Escoamentos potenciais sobre um aerofdlio, comparados ao caso da
condicao de Kutta. B é o ponto de estagnagéo na parte traseira do aerofdlio. (KUNDU
& COHEN, 2004)

Assim, ndo obstante o método, a condicdo de Kutta deve sempre ser
estabelecida e adicionada a matriz dos coeficientes de influéncia. De acordo com a
técnica utilizada e com o tipo de singularidade estabelecido, diferentes formas de
inclusdo dessa condigcdo sao possiveis. Verifica-se que a maneira de inseri-la afeta a
precisdo dos resultados obtidos quando da aplicagdo em grades de turbomaquinas.
Sob uma ética matematica, a condigao de Kutta determina que, no caso de vorticidade
concentrada nos pontos de controle ou distribuicdo constante sobre os painéis, a
seguinte equacao deve ser satisfeita (TE corresponde ao indice representativo do

bordo de fuga):

Ve 7 =0, (Método de Lewis) (5.82)
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v, +7, =0.(Método de Katz e Plotkin) (5.83)

Ja com distribui¢do linear de vorticidade sobre cada painel, tem-se que:

Y1+ 7ua=0. (5.84)

Voltando a Lewis, os sistemas representados tanto pela expressado (5.33),
como pela (5.36), passam a ser sobre-determinado, uma vez que ha M+1 equacgdes
(incluindo Kutta) e apenas M incognitas. A inser¢ao da condigdo de Kutta pode entado
ser feita substituindo simplesmente uma das equacbes do bordo de fuga ou
combinando-se as duas equacgdes do bordo de fuga em uma, o que reduz a ordem do
sistema para M-1, e depois acrescentar a equacdo (5.82) para a solugdo final.

Simulagbes mostram que a segunda opgéao leva a melhores resultados.

K, K, K,y Y1 Rhs,
Ky Ky : K,y Yo Rhs,

Kigoam K re : K rE+1-tEm || YrEvt — Y 1E RAS 1y 1y (5.85)
K,y Ky, K Ym Rhs,,

Ja no caso do Método de Katz e Plotkin, o sistema representado pela equagao
matricial (5.39) é ajustado com a substituicdo da ultima linha (associada ao bordo de

fuga) por Kutta.

K, K, - Ky Y1 -U,cosP, -V, senP,

K, K, : K,y Y2 -U,cosP, -V, sen,
: : : : s : (5.86)
1 o -- 1 Y 0

Para a analise de grades lineares de perfis aerodindmicos, apenas substituem-se os
elementos do vetor coluna de termos independentes pelos obtidos através da equacao
(5.43) na expressao (5.86).
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Quando da distribuicdo linear de vorticidade, a indeterminacdo do sistema
(5.41) é levantada acrescentando-se uma linha a mais, ou seja, uma equagao a mais,

utilizando-se a condigédo de Kutta (5.84). Assim,

Kll KlZ K1M+l " - Uoo Cos Bl - Voo sen Bl
K21 Kzz : K2M+l Y;Z -U, COSBZ -V, sen Bz
co|T : (5.87)
KMl KMZ KMM+1 Yu _Uoo COSBM _Voo sen BM
1 0 0 1 v 0
M+1

Da mesma forma, o vetor de termos independentes pode ser substituido pelos
elementos calculados com a utilizacdo da expressao (5.43), no caso de grades
lineares. Logicamente, os coeficientes da Matriz de Influéncia serdao aqueles que
incluem os efeitos da periodicidade do escoamento. A equagao matricial torna-se,

entao:

K, K, - Ky, " — W, cosa., cosPB, — W, sena., senp,
K, K, i Kyl Y2 — W, cosa., cosP, — W, sena, senp,
: : : Pl : . (5.88)
K, K,, - Kypu y' — W, cosa, CosB,, — W, sena, senB,,
M
1 0 O 1 v 0
M+1

Uma vez estabelecida a equagdo matricial, passa-se a sua resolugéo.
Basicamente, sua solucdo é obtida através da inversao da matriz dos coeficientes de

acoplamento, da seguinte forma esquematica:

AX=B = X=A"B (5.89)

Com a solugao obtida, ficam determinadas as vorticidades sobre os painéis. Procede-
se, entdo, a todos os calculos requeridos para o campo de pressdes, velocidades,

cargas, e assim por diante, cujos detalhes encontram-se na se¢ao seguinte.

Sobre a resolugao da equacao matricial, observa-se que, no caso de aerofdlios
simples e com a metodologia de Katz e Plotkin, como a Matriz de Influéncia é de
diagonal dominante, sua inversdao ndo apresenta dificuldade, podendo ser obtida

através de técnicas numeéricas tradicionais. O recurso de resolver o sistema por
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eliminagdo gaussiana com reducao pivotal também ¢é possivel. Ja, quando da
modificacdo dos coeficientes de acoplamento para levar em consideragao a influéncia
da grade, algumas vezes obtém-se matrizes mal-condicionadas, porém com inversao
ainda possivel, necessitando, em alguns casos, de um tratamento matematico prévio.
A utilizagdo de ferramentas constantes em programas comerciais, como o MATLAB®,

ou de algoritmos otimizados, obtidos no conjunto do “Numerical Recipes”, é suficiente.

5.4 CAMPO DE PRESSOES E CARGAS AERODINAMICAS

Com as intensidades das vorticidades y, determinadas para cada painel m, a
velocidade do escoamento proximo a superficie ja esta calculada, pois conforme
LEWIS (1991), as velocidades tangencias ao perfil préximos a superficie sao
numericamente iguais aos valores de vorticidade da superficie (Figura 5.1),. Em regiao

proxima a cada ponto de controle, tem-se entéo:
Qi =Vm- (5.90)

Nessa expressdo, qu, representa a velocidade tangencial ao perfil m no ponto de
controle considerado. Caso se utilize a distribuicao linear de vorticidade, a velocidade

tangencial passa a ser calculada pela vorticidade média no perfil:

+
qm=ZL§Qi, (5.91)

onde os indices m e m +1 representam os pontos extremos do painel m considerado.

Com as velocidades conhecidas, o campo de pressdes sobre a superficie pode
ser determinado diretamente pela equagao de Bernoulli (5.92), uma vez que se trata

de um escoamento potencial:

1
p=p.—-=pq’. (5.82)

Nessa equacéo, p. € a pressao de referéncia para o escoamento nao perturbado. De
forma pratica, a presséo p;, na entrada da grade, € um parametro mais Util no estudo

de turbomaquinas.
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Desejando-se expressar as grandezas de forma adimensional, calculam-se os
coeficientes de presséo sobre a superficie. Definindo-se um coeficiente de pressao
local, tendo por base a velocidade do escoamento incidente na grade W, calcula-se
C, através da equagdo (5.93). Essa referéncia tem maior utilidade no estudo das
turbomaquinas do que a velocidade distante da grade do escoamento n&o perturbado
W.. Ja no caso da andlise para um unico perfil, utiliza-se, como referéncia, a
velocidade incidente Q., bastando inserir esse termo nas equacgdes seguinte, em

substituicdo a W;.

c =f—f1 (5.93)

Pela equacédo de Bernoulli e com uso de (5.90) ou (5.91), conforme o caso,

para cada painel m da superficie do perfil:

2
Y
cC =1-|2= 5.94
Pm (VV]_J ( )
ou
n 2
7/m ym+l
c =1-|—"—"==. 5.95
. ( ", ] (5:%%)

Ja as cargas aerodinamicas de sustentacao (L) e arrasto (D) podem ser
calculadas através de uma integracdo do campo de pressdes sobre a superficie do
corpo. Sendo ¢ a dimensao da corda do aerofdlio, os respectivos coeficientes sdo

definidos como:

c, :1#, (5.96)
= oW,
2,0 1

c, =1L. (5.97)
A
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O angulo de deflexdo do escoamento imposto pela grade é outro parametro
importante para analise, pois esta diretamente relacionado a transferéncia de energia
entre 0 escoamento e o estagio axial (Rodrigues, 1991). Referindo-se a figura 4.11,

esse angulo é dado por:

Aa=a,—a, (5.98)

De acordo com as equacgdes (4.32) e (4.33), o angulo «; é calculado a partir de Wy, a;

e /'da seguinte forma:

W, =W, cosa,, (5.99)
I
Wy, =W;sena, -, logo (5.100)
-1 W2y
o, = tan , (5.101)
2x

M
onde I' = Zymdlm é a circulagéo total em torno do perfil aerodinamico.

m=1
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CAPITULO 6
RESULTADOS E DISCUSSOES

O estudo numérico visando a simulacdo de um escoamento potencial
bidimensional, incompressivel e em regime permanente, adaptado para o escoamento
através de uma grade linear de turbomaquina, apresenta peculiaridades que exigem
analise mais detalhada das técnicas e parametros envolvidos. Apesar das limitagdes
inerentes a sua formulagao, a solugao para o problema potencial é de grande utilidade
para o estudo das turbomaquinas, da mesma forma que a teoria de Euler,

principalmente na fase de projeto desse tipo equipamento (LEWIS, 1996).

Quando se deseja simular os efeitos viscosos do escoamento, mesmo para o
caso de um Uunico perfil aerodinAmico, com a utilizagdo do Método de Vértices
associado ao Método de Painéis, uma solucdo numérica convergente e bem
comportada para o escoamento potencial torna-se fundamental para o sucesso da
analise. Como observado por SILVA (2005), a simulacdo para perfis com bordo de
fuga extremamente delgados n&o logra éxito devido, entre outros fatos, aos erros
numéricos que levam a vorticidades extremamente elevadas na saida do perfil ao
longo do tempo. Esse fato é fortemente amplificado quando incluimos o principio da
periodicidade para a simulagdo da grade linear. Os esforgos foram, entdo,
concentrados no refinamento da solugdo nessa regidao. A Figura 6.1 apresenta dois
tipos de aerofélios de perfil da série NACA, onde se vé a diferenca da geometria nessa

regido de interesse.

Perfis Série Naca
4 Digitos versus série 65

NACA-65410
— NACA-0012

Figura 6.1— Diferenca entre perfis NACA 4 digitos e série 65

Uma ampliacdo da regido do bordo de fuga mostra claramente a dificuldade

existente relativa a geometria (Figura 6.2).
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4 Digitos versus série 65
Detalhe Bordo de Fuga

— NACA-6541C
NACA-0012

Figura 6.2— Diferenca entre perfis NACA 4 digitos e série 65 — Regido do bordo de fuga (TE)

6.1 SUMARIO DE SIMULAGOES

Em todas as simulagdes empreendidas nessa dissertacdo foram utilizados trés
perfis aerodindmicos como referéncia: o aerofélio de Van der Vooren, o perfil simétrico
NACA 0012 e o assimétrico NACA 65-410. O primeiro, obtido matematicamente por
uma técnica denominada Transformada Conforme (“Conformal Transformation”, KATZ
& PLOTKIN, 2001), é utilizado em fungdo da existéncia de solugdo analitica para o
problema potencial. Assim, as técnicas numéricas utilizadas na implementacdo das
simulacbes podem ser testadas e refinadas. O aerofélio da série NACA 0012, por ser
um perfil simétrico, com angulo de bordo de fuga finito, ja foi extensivamente estudado
em diversos trabalhos similares, como em SILVA (2005), dentre outros, servindo-se,
entdo, de boa base de comparacao. O terceiro perfil foi escolhido em fungéo da série
NACA 65 ter sido desenvolvida para uso em projeto de turbomaquinas, principalmente
para compressores axiais, e por ser o perfil estudado no trabalho de PEREIRA (2002),

além de possuir dados experimentais publicados (EMERY et al., 1953).

O estudo numérico foi dividido em duas partes. Primeiramente estudou-se o
escoamento ao redor de um unico perfil de referéncia, para, em seguida, acrescentar-
se a interferéncia da grade linear. A analise, em cada caso, envolveu simulag¢des
diversas, onde testaram-se as diferentes distribuicdes de singularidades sobre os
painéis, as implementag¢des de acordo com as metodologias desenvolvidas no capitulo
anterior e variados angulos de ataque. Na tabela 6.1, apresenta-se um resumo dos

tipos de simulagdes realizadas.
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Tabela 6.1 — Sumario de Simulagdes

Método Singularidade C.C. Coef. Acopla. Observacgao

Lewis Concentrada Dirichlet Método Analitico Curvatura e

Diagonal Oposta

Constante Dirichlet Método Analitico Diagonal Oposta

Método Analitico

Katz Linear Newmann | Integragdo Num. Somente no caso
& da grade linear
Plotkin Método Analitico

Linear Adaptada | Dirichlet Integragdo Num. Somente no caso

da grade linear

Embora, em todos os casos tenham sido testadas as duas possibilidades de
condicdo de contorno, os resultados contemplam apenas aquelas situacbes onde
houve convergéncia, tanto para os coeficientes de pressdo, como para as cargas
aerodinamicas, principalmente no que se refere ao coeficiente de sustentacdo. E
importante observar que o método de implementagao apresenta forte associagao tanto
com o tipo de singularidade escolhida como com a condigao de contorno adotada,

como se vé na tabela 6.1.
6.2 — ESCOAMENTO AO REDOR DE UM UNICO PERFIL AERODINAMICO.

No caso do escoamento ao redor de um unico aerofdlio tal solugdo ndo envolve
dificuldade excessiva, porém, ao se inserir os efeitos de periodicidade para simular a
interferéncia da grade, a inclusao das fung¢des hiperbdlicas torna o problema bem mais
complexo. O objetivo basico das simulagdes empreendidas nessa fase foi separar os
desvios inerentes ao método de implementagao daqueles que surgem em fungao da
extensao da analise para uma grade linear.Trata-se, entdo, de uma forma de
verificagao de varios parametros e técnicas utilizados para as simulagdes, além de ser
uma referéncia comparativa quando da simulagdo dos efeitos da periodicidade. Os

fatores que mais interferem na solugao potencial sao:

= Numero de painéis;

= Tipo de singularidade para a representacao da vorticidade;
= Condigao de contorno utilizada (Newmann ou Dirichlet);

= Técnica de constru¢do da Matriz de Influéncia e

= Tipo de corregbes efetuadas na Matriz de Influéncia.
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6.2.1 — Aerofélio de Van der Vooren

Utiliza-se, nas simulagdes, um aerofélio de Van der Vooren com 15% de
espessura e 20° de angulo no bordo de fuga. Os angulos de ataque estudados séo 0°
(escoamento simétrico) a 10°, visando uma crescente variagao de pressao nos bordos
de fuga e ataque. As solugdes analiticas, que servirao de padrao de comparacgéao para
esses casos, sdo apresentadas na figura 6.3. As figuras 6.4 e 6.5 apresentam,
respectivamente, as solugdes numéricas para angulos de ataque de 5° e 10°. Nesse
ultimo caso, optou-se, em funcao da alta assimetria do escoamento, pelo aumento do

numero de painéis para se obter melhor precisdo dos resultados.

Cp em fungéo do angulo de ataque
Aerofélio Simétrico
Solugéo Analitica

\
: ‘ Van der Vooren 15%
/3 ) R I H
I | alpha = 0°
7 L O T S ] alpha = 5° i
| | alpha = 10°
35 | | : : :

x/c
Figura 6.3— Solugéo analitica para o escoamento potencial para diversos angulos de
ataque — Aerofélio de Van der Vooren .

Comparagdo Solugdo Potencial
Métodos e Singularidades
Aerofdlio Simétrico - ang. atague = 5%
2 T T T T

T

Sol. Analitica

—HE— Katz - Linear
w Lewis

Wan der Wooren 15%

—&— Katz - Uniforme [l

i .7 0.1 0.z 0‘3 0‘4 DIS UIE UI7 D.‘E DI9 1
e
Figura 6.4— Comparagéo entre os métodos de resolugdo — Escoamento assimétrico

(a0 = 5°) — Aerofdlio de Van der Vooren. Numero de Painéis = 90.
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Cornparag&o
Métodos e Singularidades
Aerofdlio Simétrico - ang. atague = 10°
5 T T T T T T I
: 3 ; : “an der Wooren 15%
— Sal. Analitica

Lewis
—&— Katz - Uniforme
7| —8—Katz - Linear

wc

Figura 6.5— Comparacgao entre os métodos de resolugdo com aumento do angulo de
ataque (a = 10°) — Aerofdlio de Van der Vooren com espessura de 15% e angulo do
bordo de fuga de 20°. Numero de Painéis = 180.

Todos os métodos testados, com distribuicdbes de singularidades desde
concentrada, até linear, apresentam boa convergéncia. Como era previsto, quanto
maior a ordem da singularidade utilizada, maior a precisdo. Também se observa que o
aumento do numero de painéis para a discretizagcao da geometria exerce influéncia em
todos os casos, porém, de forma mais expressiva no Método de Lewis, com
vorticidade concentrada. E importante registrar, nesse ponto, que tanto no Método de
Lewis, quanto no de Katz & Plotkin, com vorticidade constante sobre painel, a
convergéncia so foi obtida através da utilizacdo do artificio de correcdo da diagonal
oposta. Todos esses resultados encontram-se de acordo com o estudo realizado por
GOMES PEREIRA (2005).

6.2.2 — Perfil NACA 0012

Apesar de ser, da mesma forma que o aerofélio de Van der Vooren, um perfil
simétrico, o aerofélio NACA 0012 foi utilizado para diversas simulacdes no trabalho de
SILVA (2005), o que fornece boa fonte de comparagdo. Da mesma forma, foram
testadas configuracdes com angulos de ataque entre 0° e 10° apresentando
resultados bem coerentes com os do caso anterior. Na figura 6.6, ttm-se os resultados
da simulagcdo do escoamento potencial para um angulo de ataque de 5°. Detalhes do
comportamento de Cp nos bordos de ataque e de fuga encontram-se na figura 6.7.

Verifica-se que as metodologias de Katz & Plotkin, tanto com vorticidade constante
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sobre os painéis, quanto com distribui¢cao linear, conduzem a resultados coincidentes
sobre quase toda a extensao do perfil, sendo que, nos bordos de fuga e ataque, o uso

de singularidade de ordem superior apresenta vantagem.

Comparagio
Métodos e Singularidades
MNACA D2 - ang. atague = 5°
) T T T T T L
: : | ———MACADDI2

)| —=— Lewis

: i| —=—Katz - Unifarme
L e s R L i ——Katz - Linear

-cp

2 : i
I : :
i :

i 4
1 ’j | i 1 1 i
0 0.1 0z 0.3 0.4 ns 0.6 o7 0.8 09 1
xlc

Figura 6.6— Simulagées comparando os métodos de resolugao para um perfil NACA
0012 com angulo de ataque o = 5°. Numero de Painéis = 180.

Figura 6.7— Detalhe da distribuicdo de Cp nos bordos de ataque e de fuga da
simulagéo da fig. 6.6.

Esses resultados estao consoantes com o trabalho de SILVA (2005), onde se
observa que, para angulos de ataque inferiores a 10° tanto por observagdes
experimentais, como por simulagdes diversas, o escoamento real permanece
razoavelmente aderido a superficie, com formacgao de regides de separagdo somente
nas proximidades do bordo fuga do aerofdlio, sendo esse o ponto em que a solugao

potencial mais se afasta do escoamento real.
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6.2.3 — Perfil NACA 65-410

Um dos grandes objetivos da andlise para um Uunico perfil consiste em
desenvolver um método que conduza a uma solucédo potencial convergente para o
escoamento ao longo de perfis que possuam um bordo de fuga muito esbelto.
Obtencgao do éxito nesse estudo é fundamental para a analise do escoamento quando
se considera uma grade linear infinita, principalmente ao se estender o estudo com
metodos numeéricos que simulem a evolugéo viscosa do escoamento, como o Método

de Vortices.

O Método de Lewis s6 alcanga tal objetivo através do artificio da corregdo da
diagonal oposta. Isso também é necessario na utilizagdo do Método de Katz & Plotkin
com vorticidade constante sobre o painel. Caso nado se proceda tal correcédo, as
vorticidades obtidas através da solucdo do sistema de equacdes lineares tornam-se
muito elevadas no bordo de fuga, fato que, numa evolugéo temporal que se utiliza do
Método dos Painéis associado ao Método de Vortices, levara a velocidades induzidas
de grande magnitude nessa regido, impedindo a convergéncia, como em SILVA
(2005).

A figura 6.8 mostra resultados para o coeficiente de pressao obtidos através de
simulagdes pelo Método de Katz & Plotkin, com vorticidade constante sobre o painel e
correcdo de curvatura. E de se esperar que a utilizacdo de vorticidade linear sobre os
painéis melhore os resultados. Porém, ao se calcular a velocidade tangencial sobre os
painéis como a média aritmética das vorticidades em seus pontos extremos, os
valores de Cp no bordo de fuga tornam-se bastante imprecisos (Fig. 6.9), ao contrario
do que ocorre com a distribuicdo constante de vorticidade, com corregcédo da diagonal
oposta (Fig. 6.10). Nessa ultima figura ainda se observa a melhor precisdo do Método
de Katz & Plotkin quando comparada a de Lewis devido, principalmente, ao aumento

de ordem da singularidade.



89
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Figura 6.9— Simulagdes para um perfil NACA 65-410 com angulos de ataque o =5,

utilizando o Método de Katz & Plotkin com vorticidade constante e vorticidade linear
sobre os painéis. Numero de Painéis = 90. Em destaque, tem-se a regido do bordo

de fuga.
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Comparagao
Lewis x Katx - Uniforme
NACA 65-410
Escoamento Potencial
Ataque = 5°

]
| I I —4— Lewis
—o— Katz - Uniforme

N N o o W B WY N N
O I VO
|

NN
—o—0— o—6—06

Figura 6.10— Comparagdao entre os Métodos de Lewis e Katz & Plotkin com
distribuicdo constante de vorticidade sobre os painéis para um perfil NACA 65-410
com angulos de ataque a = 5°. Numero de Painéis = 90.

Uma comparacgao entre os resultados da equacédo matricial para os casos de
vorticidade constante e linear sobre os painéis mostra resultados muito préoximos para
os valores de y obtidos, com excecdo das regides do bordo de ataque e,
principalmente, do bordo de fuga (Figuras 6.11 e 6.12).

Distribuigao de Vorticidade
Método Katz & Plotkin Linear

NACA 65-410
2.5 T T T T T
: : : : —7— Perfil inferior
| | I I —=A— Perfil Superior
o g S E b EREEEE R P NACA 65-410 ]
l l l l 1
| | | | |
Il |
| |
|

|
|
1.5 T 1 [ [ EOEERE
|
|
|

Gamma

-1

Figura 6.11— Vorticidade calculada sé/gre os perfis superior e inferior para um
aerofélio NACA 65-410, utilizando o Método de Katz & Plotkin com distribui¢do linear
de singularidade, com angulo de ataque o = 5° e numero de Painéis = 90. O desvio
observado no bordo de fuga explica o problema de convergéncia apresentado na
figura 6.9)
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Vorticidade sobre o perfil
Método Katz & Plotkin - Constante
NACA 65-410

T T
—7— Perfil inferior

—4A— Perfil superior
*************** NACA 65-410 [

Gamma

Figura 6.12— Vorticidade calculada sobre os perfis superior e inferior para um
aerofélio NACA 65-410, utilizando o Método de Katz & Plotkin com vorticidade
constante sobre os painéis, com angulo de ataque o = 5° e numero de Painéis = 90.
Observa-se que nao ha desvio no bordo de fuga.

Quando se faz a mesma comparacdo para um aerofélio simétrico, o forte
desvio anterior ndo é observado. Isso explica o sucesso obtido nas simulagdes de
SILVA (2005) com o aerofdlio NACA 0012, mas que néo foi repetido ao se utilizar um
perfil assimétrico como os da série NACA 63 ou NACA 65.

O estudo das técnicas para a superagao do problema apresentado leva a uma
série de opcdes que podem ser testadas nas simulacdes, tais como: aumento do
numero de painéis, utilizacdo de sub-painéis no bordo de fuga, substituicdo da
condicao de Kutta por uma condi¢gdo de conservacédo da vorticidade no escoamento
(mais adequada para um regime transiente) ou imposi¢cao da vorticidade no bordo de
fuga. Porém, nenhuma das alternativas apresentou resultado notavelmente melhor do
que aquele obtido com uma distribuicdo constante de vorticidade sobre os painéis,
associada a técnica de correcdo da diagonal oposta. Essa observagdo sugere como
boa alternativa o método desenvolvido nesse trabalho e aqui denominado de Método
Linear Adaptado. Os esforgos, entdo, recaem nos estudos para o refinamento dessa

técnica.
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Antes de se prosseguir com o estudo da grade linear, uma vez que a solugao
analitica das integrais que fazem parte do Método de Katz & Plotkin representarao
dificuldade, devem-se comparar os resultados até aqui apresentados com aqueles
obtidos por integracdo numérica, como forma de se avaliar a magnitude de erros
numeéricos porventura inseridos. Pela figura 6.13, pode-se concluir que ndo ha
diferengca, com concordancia praticamente total entre os resultados, mesmo com a

utilizacdo de um angulo de ataque maior.

Método Katz & Plotkin
Distribuigéo Linear de Vorticidade
Integral numérica x analitica

T T
| || —4&— Numérica
! '| —©— Analitica ||

Figura 6.13— Comparacéao entre a utilizagdo de solugdo numérica e solugédo analitica
para o calculo das integrais na implementacdo do Método de Katz & Plotkin com
vorticidade linear sobre os painéis. Perfil aerodinamico NACA 65-410, com angulo de
ataque « = 10° e numero de Painéis = 80.

6.3 — ESCOAMENTO AO REDOR DE UMA GRADE LINEAR DE TURBOMAQUINA.

Da mesma forma que os aerofélios simétricos foram utilizados para a melhor
compreensao e otimizagdo das técnicas numeéricas de implementagcdo no caso de
escoamento ao redor de um dunico perfil aerodindmico, utilizar-se-4 o mesmo
procedimento para o estudo das grades lineares de uma turbomaquina. Uma forma
proposta por LEWIS (1991) para se conferir a validade da implementagéo consiste em
testar o algoritmo implementado com aumento do parametro relativo ao afastamento
entre os perfis cada vez maior e confrontar os resultados com aqueles obtidos na
analise de um unico aerofélio. A convergéncia dos dados €&, entdo, um bom indicativo

da validade da rotina numérica utilizada.
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6.3.1 — Aerofélio de Van der Vooren

Embora uma grade linear de aerofdlios simétricos nao tenha uma aplicagao
pratica em turbomaquinas, do ponto de vista da simulagdao numérica, esse estudo
possui grande utilidade no desenvolvimento de rotinas robustas, pois permite a
correcao de erros de implementacio e refinamento numérico, sem que se insiram as
complicacbes advindas da utilizacdo de perfis assimétricos e com bordos de fuga

esbeltos.

Seguindo-se o plano de simulagdes apresentado na tabela 6.1, os resultados
para uma grade infinita, com razdo de solidez (razdo entre o espacamento dos perfis
na grade e sua corda) igual a 0,5 e angulo de ataque de 10° estdo apresentados na
figura 6.14. Inicialmente sdo comparados os métodos de Lewis e o de Katz & Plotkin
com vorticidade constante. Surpreendentemente, a diferenca entre os resultados, que
era muito pequena no caso de um unico aerofdlio, passa a aumentar com a inclusao
da interferéncia da grade. Além disso, o Método de Lewis, que era claramente inferior
nos casos anteriores, mostra-se mais consistente para a grade linear. Ao se aumentar
0 espagamento entre os perfis, a solugado por esse método converge rapidamente para

o caso de um unico perfil, o que ja ndo acontece com o Método de Lewis.

Grade Linear
Aerofélio Simétrico

Comparacao de Métodos

T T T
| Van der Vooren 15%
! —=— Lewis

5 Y e e  H i e e Tl —¢6— Katz & Plotkin - Constante [
| —— Sol Analitica - sem grade

Figura 6.14— Comparacao das solugdes obtidas com o Método de Lewis e o de Katz
& Plotkin com vorticidade constante sobre os painéis, para uma grade linear infinita.
Perfil aerodinamico Van der Vooren, com angulo de ataque « = 10°, raz&o de solidez
da grade igual a 0,5 e nimero de Painéis =180.
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6.3.2 — Perfil NACA 0012

Da mesma forma que no caso anterior, uma grade linear composta de perfis
NACA 0012 nao apresenta aplicacao pratica para uso na industria. Porém, trata-se de
um aerofélio muito estudado, com muitas referéncias na literatura, o que justifica
utiliza-lo em uma analise matematica das técnicas de implementagdo. Além do
exposto, o fato de se constituir em um perfil simétrico, com angulo finito no bordo de
fuga, permite que se conduza o estudo sem o0s erros numéricos que aparecem em
fungao, principalmente, do bordo de fuga muito esbelto de outros perfis NACA. O
objetivo precipuo é, entdo, analisar como se comporta a técnica de se incluir a
interferéncia da grade através das fungbes hiperbdlicas, como proposta de LEWIS

(1991) e, originalmente, de MARTENSEN (1959).

Comparando-se os resultados obtidos para singularidades de ordem inferior,
isto é, utilizando o Método de Lewis, com vorticidade concentrada nos pontos de
controle, e o Método de Katz & Plotkin, com vorticidade constante distribuida sobre os
painéis, observa-se, pela figura 6.15, forte diferenga nos valores de Cp, principalmente
nos bordeos de ataque e de fuga. As diferengas existentes no caso de uma grade
linear ndo apareciam nas simulagdes para um unico perfil, quando os resultados eram
muito proximos. Novamente, o teste de convergéncia, fazendo-se o espagamento

entre os perfis aumentar, evolui de forma muito mais rapida no Método de Lewis.

Simulagdes para uma grade linear
Aerofolio NACA 0012
Singularidade Concentrada x Distribuigdo Constante

T
il | | | | NACA 0012
! ! ! ! —6— Lewis
6t - - ---1-—--- T - T e 1= ) » M
i I I I I —=8— Katz & Plotkin - Vorticidade Constante
| | | | — Lewiis - perfil unico
| |
| |

T
|
|
|
|
|
|
| |
5 ***** : ***** 4o L -~ -~ Katz & Plotkin - perfil unico M
|
|
|
|
|
|
|

iy
Geeces0e

x/c
Figura 6.15-Método de Lewis comparado com o de Katz & Plotkin com vorticidade
constante sobre os painéis, para uma grade linear infinita. Perfil NACA 0012, com
angulo de ataque « = 10°, razdo de solidez da grade igual a 0,5 e 200 Painéis.
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Em relagdo aos parametros globais de analise, a diferenga acompanha o que
ocorre para Cp. Na tabela 6.2, encontram-se listados os valores do angulo de deflexao
da grade e do coeficiente de sustentacdo encontrados, em fungdo do angulo de
ataque. Como uma referéncia, valores de C, calculados por SILVA (2005), para

escoamento viscoso, ao redor de um uUnico aerofélio, também sio apresentados.

Tabela 6.2 — Parametros Globais de Analise. Perfil NACA 0012 em grade linear

com razao de solidez igual a 0,5.

Angulo de LEWIS KATZ & Plotkin SILVA
Ataque Deflexao C, Deflexao C. Deflexao C,
2° 1,0° 0,2202 0,9° 0,1224 | ——---m-mmmmm- 0,1220
6° 4.0° 0,8573 5,6° 0,7091 | ————mmmmmm- 0,4271
10° 7,1° 1,4583 10,9° 1,2918 | —-—-----mmm-- 0,7908

Ao se implementar a distribuicdo linear de vorticidade sobre os painéis, quer
pela integracdo numérica, quer pelo Método Linear Adaptado, verifica-se que a
interferéncia da grade €& pequena, ou seja, os resultados ndo se afastam muito
daqueles obtidos para um unico perfil. Nesse caso, ao se aumentar o parametro
determinante do espacamento entre os perfis da grade, a convergéncia & rapida.
Também nao se observa a distorgdo no bordo de fuga ocorrida no Método de Katz &
Plotkin com distribuicdo constante de singularidade sobre o painel . Na tabela 6.3,

destaca-se a comparagao desse método com os resultados de SILVA (2005).

Tabela 6.3 — Parametros Globais de Analise para o Método de Katz & Plotkin —

Linear. Perfil NACA 0012 em grade linear com razao de solidez igual a 0,5.

Angulo de Linear SILVA
Ataque Deflexao C. Deflexao C.
2° 1,9° 0,2505 | --------------- 0,1220
6° 6,8° 0,8483 | ---------mmm-- 0,4271
10° 12.4° 1,4420 | -------mmmmmm- 0,7908

6.3.3 — Perfil NACA 65-410

Nesse caso, as simulacbes realizadas sido orientadas de acordo com o

esquema experimental desenvolvido no trabalho de EMERY et al (1953) e dos dados
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utilizados por PEREIRA (2002), para que se tenha uma base comparativa. Na
montagem experimental, a inclinagdo da velocidade incidente € mantida constante,
variando-se o0 angulo de ataque em fungdo da inclinacdo da grade. Detalhes
geométricos dessa configuragao estdo incluidas no Apéndice A. Os dados

experimentais para o Perfil NACA 65-410 sao reproduzidos no Apéndice C.

Para cada analise, foram simulados trés casos (tabela 6.4) de acordo com o
angulo de inclinagdo da grade g e correspondentes &ngulos de ataque «, de acordo
com a seguinte expressao (onde a; € o angulo de entrada do escoamento incidente,
dado por W)

a=0, - . (6.1)

Tabela 6.3 — Configurag6es Geomeétricas para as Simulag¢ées : perfil NACA 65-

410); escoamento incidente com o4 = 45°

Configuragao B (em graus) o (em graus)
I 29,4 15,6
Il 33,6 11,4
1 37,3 7,7

Nas simulacgbes realizadas, trabalha-se com o perfil discretizado em 80 ou 350 painéis.
A razao de solidez da grade utilizada é igual a 0,5. Os parametros utilizados para
analise foram o angulo de deflexdo da grade (entre as velocidades de entrada e saida)
e o campo de pressdes sobre o perfil de referéncia, de acordo com os dados

experimentais disponiveis.

Tabela 6.4 — Parametros Globais de Analise — Comparagcao de Métodos.

Perfil NACA 65-410 em grade linear com razao de solidez igual a 0,5.

ﬁ o Lewis K&P Const K&P Lin Experimental

(graus) (graus) Ao CL Aa CL Ao CL Aa CL
29,4 15,6 14,4 16324 | 23,8 | 24482 | 171 1,8784 10,3 0,770
33,6 11,4 11,1 1,3107 | 16,5 | 1,8313 | 11.8 | 13812 8,6 0,680
37,3 7,7 8,2 1,0083 | 10,8 | 1,2829 | 7.56 | 0,9370 6,2 0,530

Utilizando-se parametros de grande importancia na analise de desempenho de
um estagio axial de uma turbomaquina, a tabela 6.4 apresenta uma comparagao entre

os métodos de implementacao, além de confronta-los com dados experimentais. O
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ponto a se destacar nessa analise consiste no fato de, apesar de apresentar melhores
resultados para o caso de um unico perfil, ao se considerar a interferéncia da grade, o
Método de Katz & Plotkin, com qualquer tipo de singularidade, mostra-se inferior ao
Método de Lewis. Essa aparente contradicdo pode ser explicada em fungdo de
diversos fatores que impactam os resultados. Em primeiro lugar, ja foi discutida a
dificuldade do Método de Katz & Plotkin em lidar com perfis esbeltos no bordo de fuga.
Ha uma dispersdo dos pontos simulados nessa regido, inclusive com singularidades
lineares. Também ha de se considerar que a forma simplificada de inserir os efeitos da
interferéncia da grade, admitindo-se a periodicidade do escoamento transversalmente
a grade, nao apresenta o0 sucesso esperado, em funcdo de surgirem integrais
complexas no calculo. Esse aspecto, de certa maneira, reduz grande parte do
beneficio das singularidades de ordem superior. Por fim, a correcdo da diagonal
oposta proposta em LEWIS (1991) mostra-se de alta eficiéncia, sendo a grande

responsavel pelo sucesso desse método.

Nas figuras 6.16, 6.17 e 6.18, o resultado comparativo entre os métodos, para
varios angulos de inclinagado da grade pode ser avaliado. Como se deveria esperar, a
medida que aumenta-se o angulo de ataque, as distor¢gbes se intensificam claramente,

como foi observado nos parametos globais de analise.

Comparagéo entre Métodos
Perfil Assimétrico
Solugdo Potencial

T T
NACA 65-410

—oc— Lewis
- S Q- T 1o L _| —=— K&P - Constante ||
—+— K&P - Linear

27—¥——— ————— e T B +
|
N e ]
%@,gjesg | | B AT
—A— Al

Figura 6.15-Comparagao entre os Métodos para a solugao potencialaplicada uma
grade linear infinita. Perfil NACA 65-410, com angulo de ataque « = 7.7°, razéo de
solidez da grade igual a 0,5 e 80 Painéis.



Comparagéo Métodos
Aerofolio Assimétrico
Solugdo Potencial 2

171 | RO Lo 1o L1 —NACA 65410 |
—o— Lewis
—8— K&P - Constante | |
—— K&P - Linear

T

Figura 6.16—-Comparagédo entre os Métodos para a solugcdo potencialaplicada uma
grade linear infinita. Perfil NACA 65-410, com angulo de ataque « = 11,4°, razdo de
solidez da grade igual a 0,5 e 80 Painéis.

Comparagao de Métodos
Aerofolio Assimétrico
Solugéo Potencial 3

25 I T T T T T T T T
\ | | | | || —— NACA 65-410
\ l l l l | o Lewis
2 | | | | | —8— K&P - Constante
—+— K&P - Linear

Figura 6.17-Comparacgao entre os Métodos para a solugao potencialaplicada uma
grade linear infinita. Perfil NACA 65-410, com angulo de ataque a = 15.6°, razdo de
solidez da grade igual a 0,5 e 80 Painéis.
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Na figura 6.19, pode-se observar que o numero de painéis utilizados na
simulagdo para a construcdo da tabela 6.4 e das figuras anteriores para Cp,nao
corresponde ao parametro de maior influéncia. O Método de Lewis tem, inclusive, uma
grande vantagem em se obter respostas com relativa precisdo, mesmo com um
pequeno numero de painéis para a discretizagdo da geometria (GOMES PEREIRA,
2005).

“orticidade Constante Distribuida

Comparagao Mamero de Painéis
T T T T T T T T T T
% 80 Painéis
< 350 Painéis [

1
wie

Figura 6.19— Solugao Potencial — Método de Katz & Plotkin com 80 e 350 painéis.
Vorticidade constante e distribuida sobre o painel. Angulo de Ataque = 15,6°

Sobre o Método de Lewis, outra observacao importante diz respeito ao método
de corregdo de curvatura por ele proposto e implementado nas simulagdes.
Analisando a figura 6.20, as simulagdes com e sem corregdo de curvatura, ndo
apresentam basicamente diferencga significativa. Porém, a correcdo da diagonal oposta

é fundamental para o resultado, sem o que nao ha convergéncia para solugao.

Solugdo Potencial - Método Lewis
8 T T T T T T T T T

——c/ corregdo curvatura e diagonal oposta
g —— g/ coegén curvatura e of corregéo diagonal oposta .
I —HB—s/ corregdo curvatura e s/ corregdo diagonal oposta
—#— ¢/ corregdo curvatura e ¢/ corregdo diagonal oposta

Figura 6.20 — Solucdo Potencial — Coeficiente de Presséo ao longo do perfil
em funcao da posigéo relativa a corda. Método de Lewis com 80 painéis
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Avaliando o comportamento quanto aos métodos e singularidades
empregados, com foco da atengéo no bordo de fuga, conclui-se que com o Método de
Katz & Plotkin, utilizando distribuicdo uniforme de vorticidade sobre o painel,
consegue-se um bom comportamento do campo de pressdes nessa regido, mas ainda
ha necessidade de se implementar melhorias para que, pelo menos, alcance os
resultados da técnica de Lewis. Uma utilizagdo de singularidades de ordem superior
deve levar, a principio, ao objetivo tragado, pois isso realmente ocorre com
escoamentos ao redor de um unico aerofélio. Porém, a implementacao direta de uma
distribuicdo linear de vorticidade torna-se complexa do ponto de vista analitico. Nas
solugcdes para as integrais implementadas, os erros numéricos advindos de sua
resolugdo de forma simplificada ou alternativa, podem ser tais que ndo conduzam ao
refinamento perseguido. Através da figura 6.21, percebe-se que a modelagem de uma
técnica de resolucéao utilizando uma adaptacéo, ou modificagao, daquela proposta por
Katz & Plotkin para singularidades lineares. apresenta para os valores de Cp

dispersao acentuada no bordo de fuga inviabiliza o seu emprego na evolugcao

temporal.
Solugio Potencial
Distribuigdo Linear de Yorticidade
Adaptagdo Método Katz & Plotkin
1D T T T T T T T T T
=)= -
8 - i
7 o 5
B .
2 o]
42 e I
L < .
4 o . -
3k Q 4
o o]
, Lere! O 5 B ey #l
@ S B e ol
L ooggggoooc o
Ie} oo o Qo oo o D0 gg o} %
0l oo oud o0 g il L 1 I L 1 I < N
1] 0.1 02 0.3 0.4 0.5 06 0.7 0.8 09
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Figura 6.21— Solugao Potencial — Método de Katz & Plotkin com distribui¢ao linear
de vorticidade adaptada. Angulo de Ataque = 15,6°
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Os valores de vorticidade sobre o perfil (no caso da figura 6.22, mostra-se na
parte superior do perfil) corroboram a observagdo anterior de que os calculos nao

alcangam boa precisao ao se aproximar do bordo de fuga.

Comparagdo de Distribuigdo de Vorticidade sobre o Perfil
Distribuigdo Uniforme e Linear Adaptado
6 T T T T I I I

Uniforrne ¢f corregdo diagonal
Linear Adaptado

-Uniforme sf Corregéo

Garnrma

) | I | | I I I
0 10 20 30 40 a0 60 70 g0

Painel

Figura 6.22 — Solugao Potencial — Distribuicao de Vorticidade — Método de Katz &
Plotkin adaptado. Angulo de Ataque = 15,6°

Ha uma dificuldade inerente a implementacido do Método Adaptado devido a
singularidade apresentada para o coeficiente (M,M+1) da ultima coluna da Matriz de
Influéncia. A alternativa encontrada consiste em arbitrar esse valor, porém verifica-se
uma grande sensibilidade dos resultados em funcéo da forma de estima-lo. As maiores
dificuldades encontradas convergem, justamente, para esse ponto. Nenhum ajuste de
parametro de simulagao corrige a distorcao observada. A necessidade de se refinar a
técnica de implementacdo simplificada da distribuicdo linear faz-se premente.
Consegue-se claramente um aumento de ordem de singularidade, embora, devido a
geometria peculiar do tipo de perfil estudado, a convergéncia da simulagdo ainda nao

€ alcancada.
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CAPITULO 7
CONCLUSOES E SUGESTOES

Faz-se premente um estudo detalhado da solug&o potencial que, a principio,
pode ser considerada apenas uma etapa dentro de um contexto mais amplo do estudo
envolvendo a simulagado de efeitos viscosos de um escoamento, em fungado da forte
influéncia que esta exerce sobre a precisdo dos resultados obtidos. A técnica utilizada
em sua implementagdo, associada a singularidade escolhida, afeta a evolugao
temporal, onde sdo simulados os efeitos viscosos, de forma dramatica, podendo,

inclusive, inviabilizar a convergéncia da solugao (SILVA, 2005).

No caso do algoritmo implementado para o estudo do escoamento
bidimensional, inviscido, incompressivel e em regime permanente através de uma
grade linear infinita de uma turbomaquina, o conceito da periodicidade ao longo do
eixo perpendicular a ela simplifica a analise, inserindo sua interferéncia no
escoamento ao redor de um unico perfil. Porém, dificuldades numéricas sao inseridas
no problema e tem de ser resolvidas para a melhor concordancia dos resultados com
os dados experimentais. Tal tarefa €& conduzida, buscando-se melhorar o
condicionamento da Matriz de Influéncia através de diversas técnicas, ou do modelo
de resolugdo, a tal ponto que simplificagdes necessarias nado afetem o resultado.
Verifica-se, pela solugdo potencial, uma grande sensibilidade da formulagcdo no que
concerne aos parametros que devem ser estimados, como o numero de painéis e a
forma de distribui-los sobre o perfil e o tipo de singularidade escolhida, além da forma
de distribui-la na superficie do corpo. A técnica de manipulacdo da Matriz de
Influéncia, quando da inclusdo da condi¢cao de Kutta também interfere nos resultados.
A combinacdo de equagdes, ao invés de substituicdo pura e simples mostra-se mais
adequada para singularidades de ordem inferior. Ao se trabalhar com singularidades

de segunda ordem, tal fato ja ndo exerce tanta influéncia nos resultados.

Quanto a utilizagcdo de singularidades de maior ordem, que naturalmente
conduz a resultados mais precisos, como observado no estudo de um unico perfil
isolado, ndo se mostrou eficiente para a aplicagao em grades de turbomaquinas. Nao
obstante, a utilizagdo de uma distribuicdo linear de vorticidade sobre os painéis, de
relativa facilidade de implementacdo quando se estuda o escoamento ao redor de um
unico perfil, mostra-se extremamente complexa ao se considerar a interferéncia da

grade infinita devido a impossibilidade de se obter uma solugéo analitica das integrais
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necessarias ao calculo dos coeficientes de acoplamento. A técnica alternativa de se
calcular uma vorticidade média sobre o painel e concentra-la no ponto de controle
conduz a melhores resultados do que aqueles obtidos com vorticidade constante,
todavia podem ainda ser melhorados com a utilizagcdo de métodos um pouco mais

refinados.

A regido do bordo de fuga é altamente problematica para os tipos de perfis da
série NACA-65. Valores dispersos nessa regidao para as velocidades induzidas e,
consequentemente, para os coeficientes de pressdo, chegam a comprometer toda a
simulagao, inclusive no caso de analise do escoamento ao redor de um unico aerofdlio
(SILVA, 2005)

Como era previsto, a medida que se aumenta a inclinagdo do escoamento
incidente em relagdo a grade, correspondendo a um maior angulo de ataque, os
resultados tendem a piorar, visto que o ponto de separagcdo caminha em direcdo ao
bordo de ataque. Um fendmeno como o “stall”, importante na andlise de um
compressor axial, devido a subita perda de eficiéncia em funcdo de um aumento
dramatico no coeficiente de arrasto, deve poder ser identificado em uma simulagao,
desse tipo, pela comparagdo com os resultados experimentais, mas para tal,

incrementos matematicos devem ser buscados.

Todo o exposto vem demonstrar a potencialidade do Método, ja comprovada
em escoamentos ao redor de perfis Unicos, e altamente promissora para a aplicacédo
em turbomaquinas. Fenbmenos como instabilidades de origem aerodindmica e
vibragdes induzidas, altamente danosos, e que podem, inclusive, levar a destruigao da
maquina, podem ser simulados, previstos e resolvidos com base em estudos do tipo

realizado nesse trabalho.
Como sugestdes de melhoria e futuros estudos, podemos citar:
e analisar a alternativa de se estudar varios perfis combinados, sem a
necessidade de simplificacdo pela hipétese de periodicidade do

escoamento;

e inserir a rotagdo da grade;
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e simular um estagio completo de uma maquina axial, incluindo as pas

moveis e as pas fixas;

e realizar um estudo matematico detalhado do condicionamento da Matriz de

Influéncia para os diversos casos de singularidades;

e desenvolver outros método para se lidar com a solugdo das integrais que

surgem no caso da distribui¢cdo linear de vorticidade;

o estudar as possibilidades de maior refinamento da solugdo para perfis

extremamente delgados no bordo de fuga;

e realizar um estudo acoplado da instabilidade aerodindmica e vibracao

mecanica induzida nas pas, com analise de fadiga;

e simular escoamentos tridimensionais;

e aplicacéo das técnicas de problemas inversos no projeto de turbomaquinas

axiais.

e simular o escoamento bidimensional, incompressivel, viscoso e em regime
transiente, tanto para um unico aerofélio com bordo de fuga esbelto, como
para grades lineares de turbomaquinas que sdo montadas a partir desse
tipo de perfil, utilizando o método desenvolvido nesse trabalho para um

melhor condicionamento da soluc&o potencial para esses casos.

Em suma, conclui-se que os meétodos numéricos para o estudo de
escoamentos no interior de uma turbomaquina axial constituem-se em mais uma
poderosa ferramenta, que, associada a analise tradicional, a experiéncia e aos
testes experimentais, vem fortalecer o conhecimento sobre esse tipo de

equipamento.
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APENDICE A
SISTEMA DE EIXOS COORDENADOS PARA GRADES LINEARES

Ao se estudar o escoamento através de grades de turbomaquinas, trabalha-se
com 3 sistemas de coordenadas cartesianas para a representacdo dos pontos do
espaco. As transformacfes lineares que associam as coordenadas de cada sistema

sdo apresentadas nesse apéndice.

Na figura A.1 estd esquematizada uma grade linear de perfis aerodinamicos e
os eixos coordenados global (inercial) e do perfil (preso ao seu bordo de fuga e com

rotacdo em relacéo ao sistema inercial).

Figura A.1 — Grade linear com representacdo dos eixos coordenadas global e local
do perfil. 5 é o angulo de rotacéo do sistema local em relagéo ao global.

Considerando um ponto qualquer do plano, de coordenadas (Xg,Yg) No sistema global,

pode-se utilizar a transformacdo A.1 para representd-lo a partir do sistema local do

(xJz( cosp senB] (Xg —Xoj ’ (A1)
y —senfB cosB ) Yy—Yo

onde (Xo, Yo) corresponde as coordenadas da origem do eixo do perfil, no sistema

perfil.

global.
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Para um vetor velocidade (ug,Vg), tem-se a transformacéo para o sistema do

u) ( cosB senP)(ug (A2)
v) \—senB cosp)lv, | '

Com base na figura A.2, que apresenta um Unico perfil da grade, pode-se

perfil dada por:

associar o sistema de coordenadas local do perfil com o sistema de coordenadas do

painel (x,,Yp), que esta preso ao painel, tendo o eixo yp,, normal a este (destrégero).

Figura A.2 — Representacdo de um unico aerofélio componente da grade, onde
localizamos um sistema local preso a um painel da discretizacdo da geometria.

Representam-se as coordenadas locais do painel, a partir do sistema global,

por:

Y, ) \—sen(B+B,) cos(B+B,)) | Yg—Yop

Da mesma forma, (Xop, Yop), COrresponde ao ponto de origem dos eixos locais, em

[ij:( cos(B+B,,) Sen(B+Bm)J (Xg —XOpj_ (A.3)

coordenadas globais.
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Na figura tém-se, também representados, os angulos importantes para a

andalise:

p - angulo de inclinacdo da grade;

S — @ngulo de inclinagéo do painel m em relacdo ao eixo preso ao perfil;

JSrotas — @ngulo de inclinacdo do painel em relacdo sistema global;

« - angulo de ataque;

oy — angulo de entrada (inclinacdo do vetor velocidade W; em relacdo ao eixo global

das abscissas).
As equagles seguintes representam as relagfes existentes entre esses

angulos:

a=a,—-pf, (A.4)

ﬂtotal = ﬂ + ﬂm . (AS)

E bom ressaltar que, por convencdo aqui adotada, os angulos medidos no sentido

anti-horario sdo considerados positivos.

Caso a rotacéo da grade em relacdo ao sistema inercial seja no sentido horario
(dngulos convencionados como negativos), utilizam-se as figuras A3 e A.4 que

ilustram a situacao.

AV

Figura A.3 — Grade linear com rotacdo do sistema local em relagdo ao global no
sentido horério (negativo).

As mesmas relacgdes anteriores podem ser utilizadas, tomando-se cuidado com
o correto sinal dos angulos de rotagéo.
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Figura A.4 — Perfil com rotacé@o horaria em relacdo ao sistema global.

Para as transformacdes inversas, basta inverter a matriz de rotacéo:

( cosp sen BJ‘l _ {COSB —sen Bj (A.6)

—senf cosP senf3 cosp

_(cos(B+B,,) —sen(B+B,)

‘[sen(mﬁm) cos(B+B,,) J A7

(bt )

A correta manipulagdo dos sistemas de coordenadas é fundamental na

implementacao das simulacdes realizadas.
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APENDICE B
DISTRIBUICAO LINEAR DE VORTICIDADE

METODO MATEMATICO PARA SIMULAR A DISTRIBUICAO LINEAR DE
VORTICIDADE NA SUPERFICIE DO PERFIL PARA GRADES LINEARES.

Esta técnica consiste em resolver as integrais relativas a distribuicéo linear de
forma numérica, de acordo com um dos métodos tradicionais existentes, como o
método do trapézio, adequado para essa configuracdo. Nesse caso, a velocidade
induzida pelo painel j sobre o painel i € composta de uma parcela relativa a vorticidade
constante e uniforme e a outra, relativa a distribuicdo linear pura, conforme
esquematizado na figura B.1.:

Vi Vier Vi + Yirl i

[ [
» »

»
>

Xpj Xpj+1 Xpj Xpj+1 Xpj Xpj+1

Figura B.1 — Representacdo esquematica da aproximacdo da distribuicdo linear de
vorticidade sobre o painel, como uma soma de uma distribuicdo uniforme e uma
distribuicéo linear pura.

A parcela linear é dada pela equacédo B.1 (em coordenadas do painel):

Via =7 X

Xpjs1 — Xp

y(x) = (B.1)

E a velocidade induzida no painel i pela distribui¢cdo de vorticidade linear do painel j €
dada pelas equagdes (B.2) e (B.3), onde as integrais constituintes da expressao sao

representadas da mesma forma que na sec¢éo 5.2.3:

—ﬁ|U1+ Vi ~ 7 | L1

ARY L B.2
DT T Ak, - ) (B-2)
v =—tigve o il L (B.3)

ij T Ay i
2t 2t — X,
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Seguindo procedimento analogo ao da secdo referida, determinam-se os
coeficientes de acoplamento da matriz de influéncia de acordo, inicialmente, com a
condicdo de contorno de Dirichlet, onde se calcula a componente tangencial da

velocidade total induzida em cada painel i (B.4):
0 =D U COS(B; +PB)+ v, ysen(B; +p). (8.4)
1

Nesse caso, ugj e Vg séo dadas por:
Uy =y cos(B; + B)-vy sen(B; + B), (B.5)

Vg, =uysen(B; + B)+v, cos(B; + B), (B.6)
onde uij e vij vém de:

Vi Vian =7
J|U1+ j+l jgpLt

Ui- =L i (B7)
i 2tdl;

Vi |y2 Tin 7Y | L2

ij ij ij
2t 2tdl

Realizando o somatorio de todas as parcelas referentes a cada painel, sobre o

painel i, obtém-se:

_1 < [ut _ |||J_1 ||_1 |U2 IIJL2 ILZ (B.9)
ugi _EZ 7/1 ij dl +7j+1 COS(ﬂ +ﬂ)+ ij dl +7/J+1 Sln(ﬂ +ﬂ)

=1

J

;i{ [IUl i }Hfﬁll }sm(ﬂ +p)- { (Iilfz L”I Jﬂ/lﬂl }cos(ﬁ +p). (B.10)
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Para facilitar a implementacdo numérica, definimos os parametros

trigonomeétricos da seguinte forma:

A; = cos(B; +B)cos(B, +B). (B.11)
B, =sen(B, +B)sen(B, +B), (B.12)
C; =—sen(B; +B)cos(B, +B). (B.13)
D, = cos(B, +B)sen(B, +B). (B.14)

Através da equacédo (B.4) e aplicando os parametros dados por (B.11) a (B.14), chega-

Seé a.

M
q = Zuij (Aij +B; )+Vij (Cij +D; ) (B.15)
-1

Desenvolvendo, utilizando (B.7) e (B.8):

1 M 7/'+ _7/'
o = ZtZKVH-ﬁHJr(L_J)'uLIJ(Au+Bij)+

=1 Xpis1 ~ Xp
(B.16)
Vi =7
+| = IUZ J J |L2 C. +D.
( 71 {ijﬂ_xp) ij ( ij u) .
Reagrupando:
t 1 - Ul Ul L1 L1
o} :2_'[ I AIJ I B ——I A”——I B -
j=t J J
IUZC —IUZD +— L ILZCij L ILZDij + (B.17)
dl; dl;
1 1
+7. IL1 —ILlB ——ILZC ——ILZD--

De onde decorrem os elementos da Matriz de Influéncia:
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e Para a primeira coluna

Kis l“lA, B g A - 1B, -
ah (B.18)
—Ii‘fZC IUZD +— IEZC L IiizDil
dl, dI1 ,
e Para a ultima coluna
1 Ul Ul L1 L1
Kin = Zt{l A + liv Bim _TI v A _I_I v Bim —
(B.19)
- Iitl‘\l/IZCiM - IKAZDiM +L|ill:/I2CiM +i|ik/I2DiM
dl,, dl,
e Para os demais elementos:
Ul Ul L1 L1
KI AIJ Iij Bij— I A”——I B —
J
—IUZC —IUZD +iIL2C iILZD
dI dI
(B.20)

1 1
- dl . I |IJ_21C|j dl I IlJ_21 D”-i1 J]
1= .

A equacdo matricial que transforma o problema em um sistema de equacbes

L1 L1
{dl Iu—lAu—l Iu—lBlj—l -

lineares é montada, exatamente, da mesma forma que no caso do Método Linear
Adaptado.

Para a utilizacdo da condicdo de Neumann, basta substituir-se a equacéao (B.4) por:

i Uy Sen(B; + B)+v,; cos(B, + B), (B.21)

que fornece a componente normal da velocidade sobre o perfil i e seguir 0 mesmo

procedimento.
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APENDICE C

DADOS EXPERIMENTAIS

Os dados experimentais disponiveis sdo apresentados sob forma grafica,
conforme trabalho de Emery et al. (1953). O extrato dessa referéncia que compde
esse apéndice corresponde a experimentos realizados para o perfil NACA 65-410,
com angulo de entrada de 45°. As figuras C.1 e C.2 referem-se a uma grade com
razao de solidez igual a 0,5, ja para as figuras C.2 e C.3, a grade € montada com

razéo de solidez equivalente a 1,0.

As figuras C.4 e C.5 mostram a tendéncia de variacdo do angulo de deflexao
da grade, um importante paradmetro fisico do escoamento, em fungdo do angulo de

ataque (a4, conforme simbologia original)

o Convex surfoce
O Concove Surfoce

2.4

©) o= 0.0% 6 = 0.5° O (b} ) = 38°% Bx3.4°
8 [ A ; ; .
paA—r—t—T—
1.6} Fod
[»
s
B ; =
- [ AN
(©) a,=5.8% 8=50° J@ oys 777, 80 62°
o ; ; '
4.0 -
32 5
2.4
N WJ‘*&.«_\&B\ \D\N

& oy | |
J©) ay=11.4% 0+86° (f) o, »15.6°; 8%10.3°

0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
Percent chord

Figura C.1 — Coeficiente de pressao S ao longo da superficie do perfil. O
angulo de ataque corresponde a a4 e 8. ao angulo de deflexdo da grade.
(Razéo de solidez = 0,5)



161 e 80
B . o
% d,
t2 7 ° q:': : /:( ’c‘ro
i v
8l 6 A A ot 60
Ea
g
T A i
B,deg - Cy 5 - I 'ol"
ok 4 e 40
i /
i) 30
sl o
(@)
—12[ &0
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Figura C.3 — Coeficiente de pressdo S ao longo da superficie do perfil. O
angulo de ataque corresponde a a4 € 8. ao angulo de deflexdo da grade.
(Razéo de solidez = 1,0)
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Figura C.5 — Angulo de deflexdo 8 em fungdo do angulo de ataque o
para diversos perfis. O ponto de projeto para cada caso € mostrado no
grafico. (Razao de solidez = 0,5)
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para diversos perfis. O ponto de projeto para cada caso também é
identificado. (Razao de solidez = 1,0)
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