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Resumo

Este trabalho dedica-se ao estudo de uma turbina a gas da classe turbojato, na qual séo
estudadas as diferencas nas caracteristicas do escoamento 3D, via técnicas numéricas
aplicadas em mecéanica dos fluidos computacional, utilizando-se de modelos de turbuléncia de
1,2 e 7 equacOes. O trabalho trata de uma turbina axial de simples estagio projetada para
operar no motor desenvolvido pelo DCTA/ITA/IAE e a empresa TGM. O turbojato em
questdo, chamado de TAPP (Turbina Axial de Pequena Poténcia), ¢ um motor que fornece
5kN de empuxo e pode ser utilizado em VANTs de grande porte ou misseis de cruzeiro.

A avaliacdo das caracteristicas de operacao da turbina axial foi realizada utilizando-se
a técnica da Dindmica dos Fluidos Computacional (do inglés, Computational Fluid Dynamics
- CFD), fazendo uso de softwares comerciais. Os resultados de cada modelo de turbuléncia no
calculo do escoamento foram avaliados com base em andlises graficas e de contornos;
qualitativas e quantitativas. Os dados do projeto preliminar da turbina possibilitaram a

averiguacao e validagéo dos resultados.

Palavras-chave: Turbina axial, escoamento 3D, turbuléncia, Dindmica dos Fluidos

Computacional.



Abstract

The present study analyzes a gas turbine turbojet class, with special attention to 3D
flow, by numeric technics apllied in Computational Fluid Mechanics using turbulence models
of 1,2 and 7 equations. This study target is an axial turbine of simple stage projected to
operate on the engine developed by DCTA/ITA/IAE and TGM Company. The turbojet in
question, named Small Power Axial Turbine (TAPP — Turbina Axial de Pequena Poténcia) is
an engine that produces 5kN of buoyancy and may be used in large UAS’ or cruise missiles.

The evaluation of the axial turbine operation characteristics was done employing the
Computational Fluid Dynamics (CFD) using commercial softwares. The results of each
turbulence model on the flow calculation were measured based on graphic and contour
analysis; qualitative and quantitative. The data of the turbine preliminary project have allowed
the results investigation and validation.

Keywords: Axial turbine, 3D flow, turbulence, Computational Fluid

Dynamics.
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1 Introducao
1.1 MOTIVACAO

As turbinas a gés estdo espalhadas por diversos setores da engenharia, como por
exemplo, aeronautica, automobilismo, setor industrial na geracdo de energia. Pode se afirmar
que € nos setores de aerondutica e aeroespacial que estdo concentrados os maiores esforcos
financeiros e tecnoldgicos para avanco da capacidade de operacdo destas maquinas de fluxo.

Essa busca por tecnologias estd relacionada a restricdes de emissdo de gases na
atmosfera e por reducdo de custos operacionais. Para o estudo das turbinas a gas pode-se
utilizar bancos de ensaio especificos, porém, uma vez que os ensaios embora consigam atingir
resultados mais realistas, eles demandam grande instrumentacdo, custo operacional e
apresentam dificuldades reais de obtencao de algumas medicGes.

Uma solucdo encontrada com o avango da capacidade de processamento e
armazenamento dos computadores foi a dindmica dos fluidos computacionais (DFC), termo
do inglés Computational Fluid Dynamics (CFD). As simulacGes realizadas atraves de DFC
possibilitaram reducdo dos custos operacionais, melhor observacdo de fendbmenos antes nao
tdo bem explicados em bancos de ensaio e a possibilidade de diversos estudos simultaneos.

Os avancos tecnoldgicos na area de processadores, capacidade de armazenamento,
geracdo de malha e pré e pds-processamento ajudaram a popularizar a técnica da DFC. Junto
a isso vieram novos desafios, entre eles aumentar a fidelidade dos modelos matematicos em
prever ou modelar a fisica contida em cada tipo de escoamento.

Quando em bancos de ensaio, os dados referentes a turbina sdo tomados geralmente
em dois pontos, entrada e saida, devido a complexa geometria dos elementos que a
constituem. Porem com a DFC, é possivel através de métodos numéricos a obtencdo de
propriedades importantes ao longo de toda turbina. A qualidade desses dados obtidos esta
diretamente relacionada a convergéncia dos métodos numéricos utilizados, bem como na
escolha de modelos tedricos que representem fielmente os fendmenos analisados.

Os fendmenos turbulentos presentes no escoamento sdo, na grande maioria dos casos,
de dificil compreensdo. A perfeita compreensdo desses efeitos torna-se de fundamental
importancia dada a influencia destes nas perdas de desempenho e em determinados
fendmenos, como a troca de calor em pas da turboméaquina, Isso torna o modelamento de seus
efeitos uma empreitada ainda mais dificil de ser alcancada. De acordo com Menter [1] os

modelos de turbuléncia sdo criados para aplicacGes especificas e posteriormente otimizados a
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determinada aplicacdo para melhor desempenho. Isso torna os modelos calibrados para
captura de determinados fendmenos, em certos ambientes e aplicacGes, tirando-lhes a
universalidade de seu uso.

O conhecimento das limitacfes e restricbes de cada modelo associado com analises
das técnicas de modelagem conduz a resultados com um nivel de precisdo a acuracia

consideravelmente satisfatorios e com custos computacional aceitaveis.

1.2 OBJETIVO

Os objetivos deste trabalho sédo:

e Avaliar diferentes malhas computacionais de uma turbina axial quando aplicados
modelos de turbuléncia distintos;

e Gerar curvas caracteristicas do escoamento, graficos e analises do
desenvolvimento do escoamento para identificar os diferentes resultados
numéricos para pressao e temperatura;

e Comparar os valores obtidos através de simulagdes com os dados de projeto da

turbina propostos por em [2].

1.3 ORGANIZACAO DO TRABALHO

No capitulo 1 € apresentada a motivacdo para este trabalho, os objetivos do mesmo
e um breve histérico do estudo de turbinas a gas no ambito do DCTA e o modo como o
trabalho esta organizado.

O capitulo 2 é destinado para uma breve apresentacdo sobre turbinas a gas,
destacando a seguir caracteristicas de turbinas axiais, foco de estudo deste trabalho e sobre
DFC.

O capitulo 3 descreve, de forma segmentada, uma revisdo bibliografica sobre
modelos de turbuléncia de uma equacdo de Spalart-Allmaras, de duas equacdes: k-¢, k-0 e
SST, e 0 modelo de sete equacdes (RSM) aplicados neste trabalho.

O capitulo 4 descreve as condi¢Ges de contorno do problema e apresenta os

resultados das simulacdes realizadas.
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As conclusdes finais sdo apresentadas no capitulo 6.

1.4 HISTORICO DO ESTUDO DE TURBOMAQUINAS NO DCTA

A motivacgdo para o desenvolvimento de trabalhos e projetos na de turbomaquinas
comecgou com a o plano de criacdo do Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial
(DCTA) em 1947, quando era chamado Centro Técnico de Aeronautica (CTA). Porem, foi a
partir da década de 1970, com a criacdo do Programa de Pesquisa do DCTA, que 0s
conhecimentos em turbinas a gas vem sendo adquiridos e recursos humanos gerados pelo
Grupo de Turbinas do DTCA e do ITA.

Diversas parcerias foram realizadas com instituicGes nacionais e estrangeiras a fim
de aprimorar o potencial técnico e cientifico na area. Dentre essas instituicdes podem-se
citar a UNIFEI (Universidade de Itajubd), a Universidade de Cranfield na Inglaterra,
Recursos provenientes da Aerondutica, FAPESP, CNPq e FINEP também sdo destinados a
manutencdo e formacao da equipe técnica.

Neste contexto, o ITA é responsavel pela formacdo e qualificacdo de recursos
humanos. Alunos de graduacdo e pds-graduacdo sdo motivados a desenvolverem
ferramentas e metodologias préprias para que tais objetivos sejam alcancados. Nessa
iniciativa, foram desenvolvidos codigos para os calculos de projeto preliminar, desempenho
(com geometria variavel), DFC entre outras com aplicacdo a turbomaquinas de alto
desempenho.

Um dos projetos atuais no ambito do DCTA é o TR5000 resultado da parceria entre
o Instituto Tecnologico de Aeronautica (ITA), Instituto de Aeronautica e espaco (IAE) e a
empresa brasileira TGM turbinas, possui financiamento da FINEP e pretende desenvolver
um turborreator aeronautico nacional, atendendo aos requisitos de instalagdo em veiculos
aereos, de uso militar e civil. O objetivo do projeto é a constru¢cdo de uma Turbina
Aeronautica de Pequena Potencia (TAPP) de diametro maximo de 350 mm e 650N de peso
com aplicacdo em aeronaves ndo tripuladas (VANT’s) de peso maximo 1.5 toneladas. O
turborreator apresenta compressor de 5 estagios axiais, camara de combustdo anular de
fluxo direto e turbina axial de simples estagio. O sistema de controle é feito através de um
Full Authority Digital Engine Control (FADEC). Além deste, outro objetivo é ampliar a
capacidade do laboratorio de ensaios de componentes de turborreatores de forma a

complementar os bancos contemplados pelo projeto Sistema de Propulsdo para Defesa
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(SPD) por meio da implantagdo de banco de ensaio de camara de combustéo e banco de
ensaios de turbinas de até 15KN.

A partir dos resultados do projeto Turbina Aeronautica de Pequena Poténcia
(TAPP), iniciado em 2005, encontram-se vigentes o projeto denominado Sistema de
Propulsdo para Defesa (SPD). Esses projetos sdo complementares entre si e, aléem do
desenvolvimento de um turbojato com empuxo de 5.000 N em voo de cruzeiro, serd também
realizada a adaptacdo deste para um turborreator aeroderivado com fins de geracdo de
poténcia, utilizando-se alcool como combustivel.

As metas em curso dos projetos TR-5000 e SPD sdo, além do desenvolvimento do
motor, a implantagdo de um banco de ensaios de desenvolvimento de componentes do
motor. Em 2015 foram realizados ensaios de desenvolvimento dos protétipos do motor em
duas versdes distintas, sendo realizadas melhorias em termos de camara de combustdo de
melhor desempenho, e mais um disco de rotor da turbina em material especial. Foram
realizados, ainda, o reprojeto, a fabricacdo e os ensaios de bicos atomizadores para a nova

camara de combustéo.

Figura 1 Sala de controle do Banco de ensaios da TAPP


http://www.iae.cta.br/index.php/aeronautica/turborreator-de-5000n-tr-5000
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Figura 2. TAPP instalada em Banco de Ensaio no IAE

2 TURBINAS A GAS

Entre todas as maneiras de produzir trabalho mecénico, a turbina é em muitos aspectos
a mais satisfatéria. A auséncia de movimentos alternativos e de atrito entre superficies solidas
significa a quase inexisténcia de problemas de balanceamento, baixo consumo de OGleo
lubrificante e confiabilidade elevada [4]. Turbinas a gas podem ser definidas como maquinas
térmicas, onde a energia potencial termodinamica contida nos gases quentes provenientes de

uma combustdo é convertida em trabalho mecénico ou utilizada para propuls&o.

INTAKE COMPRESSION COMBUSTION EXHAUST
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Figura 3. Representacdo de uma turbina a gas.


http://www.iae.cta.br/index.php/aeronautica/turborreator-de-5000n-tr-5000
http://termodinamicaymtg.blogspot.com.br/2013/06/turbinas-de-gas-gas-turbine.html

20

John Barber, em 1791, patenteou o que hoje se considera o primeiro projeto de uma
turbina a gas, porem o fluido de trabalho era comprimido por compressores alternativos. Os
estudos dos ciclos termodinamicos s6 ocorreram no século X1X na Inglaterra, impulsionados
pela Revolucdo Industrial e invencdo da maquina a vapor. Ao final do século XIX surgiram as
primeiras turbinas a gas, mas por limitacGes tecnoldgicas da época, eram incapazes de
operarem sem um fornecimento externo de poténcia.

Para que possa ocorrer essa transformacdo de energia, as turbinas possuem
basicamente trés componentes: compressor, cdmara de combustdo e turbina. O funcionamento
da turbina em um ciclo basico pode ser descrito por um processo de compressdo do ar
atmosférico admitido na entrada, seguido por uma adi¢do de energia na forma de combustéo,
onde o ar pressurizado recebe combustivel pulverizado e essa mistura € inflamada gerando
gases em altas temperaturas que sofreram expansdo nas pas da turbina gerando assim trabalho
no eixo. Cabe ressaltar que ndo houver uma camara de combustdo e o compressor for
acoplado diretamente com a turbina, desprezando as perdas, todo o trabalho gerado na turbina
sera utilizado na compressao do fluido (ar, por exemplo). A combustdo é necessaria para que
o trabalho gerado na turbina possa movimentar o compressor e ainda sobrar trabalho Gtil no
eixo.

O processo acima descrito considerando uma turbina a gas operando em condicgdes
ideias descreve o ciclo Brayton, cuja representacdo esta na figura abaixo:

combustivel

—
\ camara de

combustao

oA ;

cCoOmpressor turbina

gerador de gases

Figura 4 Representagéo do ciclo Brayton
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P,

Figura 5. Diagrama T-s para o ciclo de Brayton.

O ciclo Brayton opera com algumas simplificacdes, a saber:

Processos isentrépicos de compressdo e expansao conforme representados nas
transformacdes 1-2 e 3-4 da figura 5.

Variagdo da energia cinética considerada desprezivel entre a entrada e a saida do
fluido;

N&o ocorrem perdas de pressao;

Fluido de trabalho é considerado um géas perfeito com calor especifico constante e
sem alteracdo em sua decomposicao ao longo do ciclo;

Vazdo massica constante ao longo do ciclo;

Transferéncia de completa de calor no trocador.

2.1 TURBINAS AXIAIS

O componente antes responsavel pela expansdo dos gases em altas temperaturas,

denominado apenas como turbina anteriormente pode ser classificado em dois tipos: turbinas

radiais e ou axiais. As turbinas axiais sdo utilizadas para fluxos com maiores vazdes e

maquinas operando com maiores rotacdes. Turbinas radiais apresentam maiores relagdes de

pressdo, porem o projeto e a analise do fluxo torna-se bastante complexo quando se aumenta o

numero de estagios devido aos canais de retorno do fluxo entre os estagios. Um estagio de

turbina axial, de maneira geral, é formado por um estator, fixo, chamando de NGV (Nozzle

Guide Vane quando for o primeiro estagio) e estatores quando pertencer aos demais estagios,

seguido por um rotor, acoplado em um cubo girante responsavel em retirar a energia dos

gases quentes.
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O numero de estagios depende da relacdo de presséo desejada. A figura 6 abaixo ilustra
um estagio de turbina axial.

MERIDIONAL
FLOW PATH

Figura 6 Estagio de turbina axial.

O triangulo de velocidades da turbina axial pode ser observado na figura abaixo. Nele
esta assinalada a velocidade tangencial U da pa do rotor, A velocidade relativa do escoamento
V e a velocidade absoluta do escoamento C na entrada e saida dos componentes estator
(NGV) e rotor. Também estao assinalados pelas letras a; 0s &ngulos que o escoamento faz

com a diregdo axial e os angulos B;de construcdo da pa.
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Figura 7. Triangulo de velocidades da turbina axial

2.2 DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

Fluidodindmica computacional (Computational Fluid Dynamics - CFD) é o termo dado
ao grupo de técnicas matematicas, numéricas e computacionais usadas para obter, visualizar e
interpretar solugdes computacionais para as equacdes de conservacdo de grandezas fisicas de
interesse em um dado escoamento. As descricdes matematicas do comportamento dos fluidos
s6 ganharam forca no século XIX, na forma das equacbes de Navier-Stokes, a partir dos
trabalhos pioneiros dos franceses Claude Navier (1822), Simeon Poisson (1829) e do inglés
George Stokes (1845).

A dindmica dos fluidos computacional esta em pleno desenvolvimento e expansao, ja
sendo utilizadas por pesquisadores nas areas de medicina, meteorologia, engenharia civil,
aeronautica e mecanica.

Devido a complexidade de alguns eventos, fica praticamente impossivel a realizacéo de
experimento. Podem-se citar alguns exemplos, como eventos solares e galacticos, explosdes
nucleares na atmosfera e situacfes biomédicas que poderiam colocar em risco a vida do
paciente. Com isso, tornou-se indispensavel o uso de métodos numericos a fim de obter maior
detalhamento do fendmenos complexos, além da possibilidade de obtencdo de dados que de

modo experimental ndo sdo possiveis de serem observados. O numero de pontos
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discretizados na simulagdo é equivalente a0 mesmo nimero de pontos de medida direta em
um experimento. Além disso, os resultados das simulagdes permitem calcular dados
derivados, como por exemplo, vorticidade, tempo de residéncia, tensdo, etc., enquanto que 0s
mesmos sdo muito dificeis ou mesmo impossiveis de serem obtidos experimentalmente.
Apesar das enormes vantagens das simula¢Ges em relacdo aos experimentos, estes ndo podem
ser desconsiderados pois fornecem o Ginico modo de comparacao com a realidade.

Figura 8. Aplicacdo de DFC em estudo de turbomaquinas

O modelamento matematico da turbuléncia ainda é uma das grandes limitagdes da DFC.
Um modelo de turbuléncia adequado fornece resultados com boa precisdo aos projetistas
como: bloqueio devido & camada-limite, desvio, distribuicdo do carregamento, vortices da
folga de topo, over-turning, etc. Com avanco da tecnologia, hoje se pode conduzir tais estudos
também através da analise visual de escoamentos transdnicos experimental em estagios de

turbomaquinas e compara-los com resultados de DFC. [6]
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3 PESQUISA BIBLIOGRAFICA
31 MALHA COMPUTACIONAL

Uma malha computacional ¢ uma representacdo ou a “discretizacdo” do plano fisico
utilizado na simulacdo numérica. A solucdo de um sistema de equagdes diferenciais (modelo

matematico) pode ser geralmente simples quando empregado uma malha bem construida.

Figura 9. Exemplo de malha computacional

O tratamento da malha proximo a parede em um escoamento viscoso e turbulento exige
um grande refinamento para resolvé-lo precisamente. Uma alternativa que permite
refinamentos de malha menores, objetivando a redugéo do custo computacional, seria utilizar
equacOes semi-empiricas que substituem a resolugdo do campo de escoamento na camada
proximo a parede, denominadas Fungdes de parede. O fator y+ ¢ a distancia adimensional até
a parede que deve ser observado para avaliar a distancia do primeiro né da malha até a parede.

As malhas utilizadas em estudos de turbomaquinas sdo dos tipos O, H e OH. Sendo
destes a malha tipo H mais simples de ser gerada e requer menor custo computacional pra
simulacdo. Neste trabalho foram utilizadas dois tipos de malhas O, com nimeros de nos

distintos.
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3.2 TURBULENCIA

Define-se turbuléncia como um estado de escoamento do fluido no qual as variaveis
instantaneas exibem flutuacGes irregulares e aparentemente aleatorias tal que, na prética,
apenas propriedades estatisticas podem ser reconhecidas e submetidas a uma analise. O estudo
dos fendmenos de transporte fica dificultado, sobremaneira, pela presenca destas flutuagoes
[10]. Os movimentos turbulentos sdo caracterizados por flutuacbes instantaneas de
velocidade, temperatura e outros escalares.

Os fenbmenos turbulentos consistem de uma ampla faixa de escalas de vortices, do
maior para o menor. Dentro de um espectro de energia da turbuléncia, os maiores vértices
drenam energia do escoamento meédio e a transferem para outros menores, e estes para outros
menores ainda, e assim sucessivamente. Criando-se entdo um processo continuo de
transferéncia de energia, que vai em direcdo a uma escala de tamanhos onde a energia passa a
ser dissipada pelas tensdes viscosas, atingindo-se um estado de equilibrio. Esse processo e
conhecido por “cascata de energia” e foi descrito por Kolmogorov em 1941. Os grandes
vortices dependem fortemente da geometria do escoamento e da maneira como sao gerados,
por isso possuem caracteristicas anisotropicas e comportamento um tanto deterministico.

Ao considerarmos vortices cada vez menores, a influencia da geometria do
escoamento vai desaparecendo e o padrdo do campo turbulento torna-se cada vez mais
aleatdrio e, consequentemente, mais isotrépico. Para a completa solucdo numérica de um
escoamento turbulento seria necessaria uma solucdo dependente no tempo capaz de capturar
todas as escalas de Kolmogorov. A malha computacional deveria ser de tamanho a permitir
gue muitos pontos estejam dentro das escalas maiores de vortice e alguns nas escalas
menores. Tal procedimento € a solucdo numérica das equacdes da mecanica dos fluidos
(equacbes da continuidade, quantidade de movimento e energia), conhecido como DNS.
Atualmente tal calculo pode ser feito, mas implica em malhas, capacidade de processamento e
armazenamento proibitivos para seu uso no dia-a-dia em uma inddstria. Apenas sao utilizados
em pesquisas e em casos testes especificos, empregados em calibracdo de modelos de
turbuléncia ou métodos numeéricos.

Num escoamento turbulento qualquer parametro instantaneo é¢ dado pela soma de um

valor médio e uma flutuacéo. Para velocidade temos:
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Figura 10. Escoamento turbulento

Onde U representa o valor instantaneo da velocidade, U representa o valor médio e u a
flutuacdo, cujo valor médio € zero.

As Equac0es de Reynolds sdo um conjunto de equacges para as quantidades médias do
escoamento, e elas podem ser obtidas diretamente das equacdes de Navier-Stokes pela
aplicacdo do operador Média Temporal. Aplicando-se o procedimento de média de Reynolds
a equacao de continuidade e quantidade de movimento, obtém-se a equacdo de Navier Stokes
com Média de Reynolds, do inglés, Reynolds Average Navier Stokes (RANS). Também pode
utilizar uma filtragem em tempo finito, grande o bastante para permitir o calculo médio das
flutuacbes, mas pequena o bastante para fenémenos lentos do escoamento, esse método é
denominado URANS (Unsteady Reynolds Averaged Navier- Stokes). Dentre esses dois
métodos 0 RANS é mais utilizado pois demanda menor custo computacional e atinge
resultados satisfatorios quando comparado ao URANS.

Depois de aplicado 0 método RANS nas equacdes de Navier-Stokes, o termo relativo a
turbuléncia € dado pelo tensor de Reynolds, wu; oriundo da equagdo da quantidade de
movimento. Esse termo pode ser modelado atraves do conceito de viscosidade turbulenta, ou,
introduzindo equag0es de transporte para o tensor de Reynolds.

O conceito de viscosidade turbulenta (u;) foi proposto por Boussinesq, em 1877 [7],
ele relacionou a tensdo turbulenta (z;) com gradiente local de velocidades (g) atraves de uma

viscosidade associada ao fluido, ao escoamento e a geometria do problema.

(1)
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Dois modelos de turbuléncia utilizados nesse trabalho utilizam o conceito de
viscosidade turbulenta, o modelo de uma equagéo de Spalart-Allmaras e 0 modelo SST.

3.3 MODELO DE UMA EQUACAO DE SPALART-ALLMARAS

Spalart e Allmaras [8] definiram um modelo entorno da viscosidade turbulenta

modificada ﬂ A ideia do modelo proposto foi resolver as equagdes introduzindo oito
coeficientes e trés funcdes de fechamento.

O modelo tem como caracteristicas um moderado custo computacional aliado a bons
resultados quando utilizado em malhas ndo muito complexas com bom rendimento quando
utilizado com gradiente de pressao adverso [9].

As equac0es propostas sao:

op  9d(uy;) - v 1140 ~_ OV dv
- — _ _ Ry _ - 2
at + Ax. Cbl.lu'P Cwlpr y + a axj (.Iu' + .Iu') Ax. + Cp2pP Ax. ( )

] ] ]

Funcdo de amortecimento:
1

_ 1+Cw36 6 (3)
fw _g(g‘l‘cwg&)

Viscosidade turbulenta:

Ve = "'m"fvl (4)
p= pv (5)
XS
fvl :X3 n Cv13 (6)
x="2 (7
Vv

O termo P ¢é denominado termo de producéo e € dado por:
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~

i~

Vv

Com y sendo a menor distancia da parede e O = _/20,;0;; 0 tensor de vorticidade.

As constantes do modelo sdo dadas na tabela 1 abaixo:

Tabela 1. Constantes do modelo S-A

cy1 | 0.1355
cpz | 0.622
ey |71

a 2/3

k 0.41
€Cw1 | 2.763
€y2 | 0.3
Cuz |2

3.4 MODELO DE DUAS EQUACOES k — ¢

O modelo de duas equa¢des mais comumente utilizado em estudos de DFC [10]. Sua
popularidade é devida a robustez, economia e precisdo para uma ampla faixa de fluxos
turbulentos [11]. Nesse modelo, a viscosidade turbulenta é escrita em funcdo da energia
cinética turbulenta k e da taxa de dissipacdo viscosa da energia turbulenta &, algebricamente

temos:
e =C,pk’/ e 9)

A equacdo diferencial de transporte da energia cinética turbulenta é dada por:

- - ° - N
LD (pujk) o [ u ke 0K
: CXj
o

— |= ] +Pr—pe+ Py (10)

. ok ) Bx;

~

gt 8x;

A equacdo diferencial para a taxa de dissipacdo da energia turbulenta é dada por:

& (pe) & -
f"‘A—(PUJ‘?_} =3 {
cr ox; ;

J J b

-\ o~
,u | d& £
+— | — | + = (Ca1Pi— Coope + C:1Bp) (11)
g; ) 8x; k

Os termos de producéo turbulente sdo dados abaixo:
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+pk; (12)
Com constatantes do modelo dadas na tabela abaixo

Tabela 2. Constantes do modelo k-

c.; | 144
€ | 1.92
Ok 1
O 1.3
¢, |0.09

3.5 MODELO DE DUAS EQUACOES k — w

Uma das grandes vantagens deste modelo em comparagédo ao k- £ é o tratamento dado
nas proximidades da parede possibilitando a integracdo da subcamada viscosa sendo este mais
acurado e robusto Porem este modelo requer valores de y* < 2. Trata-se de um modelo
antigo, porém ganhou destaque ap6s Wilcox [12] publicar sua versdo do modelo. Desde entéo
tem recebido destaque em aplicacbes que exigem tratamento numérico superior ao modelo k-
e. O diferencial desse modelo é a analise dos vortices com grande quantidade de energia
possibilitado pela Equacéo 15 abaixo.

Neste modelo, a viscosidade turbulenta esta associada a energia cinética turbulenta e a

taxa de dissipacdo da energia turbulenta w através da relagéo:

k
Be=p— (13)

A equacdo de transporte da energia cinética turbulenta é dada por:

- - - ¢
20k | &y —{ .

or GIJ.- \

\ 8k ,
Hy .' f ] +Pr—f'plkew + Py, (1414)

o ) €x

A equacéo de transporte da taxa de dissipacao da energia turbulenta é dada por:
¢ (pw) ¢

n 4 Mo
& R & U, | e ) 2
+ Ui )| =— +— +a—FPr— fipe~ + R,
or  ox, (pUs) GxJ.-[ o) 6xJ.] xR Ao B (1515)

As constantes do modelo estdo na tabela abaixo:
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Tabela 3. Constantes do modelo k-®

B 0.072
B’ 0.09
Ok 2

O, |2

a 0,52

3.6 MODELO DE DUAS EQUACOES SST

Modelo criado por Menter em 1994 [13] que unifica os dois modelos acima estudos. O
modelo faz a aplicacdo do modelo k-w na regido proxima a parede e as demais regides sao
modeladas com o k- . Para isso, este Gltimo é reescrito na forma do modelo proposto por
Wilcox. Ambos entdo multiplicados por uma funcdo de mistura F; cujo valor é unitario nas
regido préxima a parede e nulo quando distante dela.

A viscosidade turbulenta proposta por Menter foi modificada a fim de contabilizar a
tensdo de cisalhamento turbulenta possibilitando a captura da separacdo do escoamento na

camada limite. A equacdo da viscosidade turbulenta é dada abaixo:

pk 1
ﬁF;w (1616)
max | —,—=
a o
Onde S ¢ a taxa de cisalhamento e a com a funcdo de mistura F, dada por:
I
Fy=tanh (&3 ) (17)
@, = max {2 Ak ;502#] (18)
0.0%amy py-w

As equacdes de transporte do modelo sdo dadas abaixo, os termos Gk, G, Yk Yo, Ske
Sw das equagdes (19) e (20) representam a produgdo de energia cinética turbulenta e séo
encontrados em [13].
= ™
f}g Ii"'G,ir_Fﬁr*'Sk (19)

N <A

o) c o
— (k) +——(pku;) =——
ot Bx; 8x;




& o
T(FWH—(PWHJFA— To7—
] ox
J J JJ

0= ; ;
Fyogp1+ (1-F :I,"LTJ;::E

1
T FYo, 1+ (1-F))/04 5

Ogy

A funcédo de mistura F1 é defina assim:

Fy= tanh (/')

Jk o so0u)  4pk

P
¢1=min|:max ‘
hS

Dazmax|:2p 1 16k dw _m]

As constantes do modelo s&o dadas por:

Tabela 4. Constantes do modelo SST

Bi1 | 0.075
Biz | 0.0828
op1 | 1.176
o2 |1

Op1 | 2

0,2 | 1.168
a 0.31

) F) | + 2
0.09wy py°w) o4 2DgyY
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(20)

(21)

(22)

(23)

(24)

(25)

(26)

(27)
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3.7 MODELO DE SETE EQUACOES RSM

Este modelo calcula as equacdes de transporte de Reynolds para cada direcdo e a taxa
de dissipacdo da energia turbulenta, contabilizando sete equac¢bes no total. Diferente dos
modelos anteriores, a viscosidade turbulenta ndo é calculada, rejeitando assim a hipdtese de
Boussinesq. A grande vantagem desse modelo é o calculo de efeitos como curvatura de linha
de corrente rotacdo de corpo rigido sem a necessidade de inclusdo de termos experimentais.

O modelo utilizado pelo software Ansys CFX é o proposto no trabalho de Speziale,
Sarkar e Gatski [14]. Esse modelo é indicado quando se trata de fluidos rotativos,
considerando a dissipa¢do turbulenta isentropica e quando gradientes de velocidade sdo muito

elevados.

As equac0es de transporte do tensor de Reynolds séo dadas por:

s - ™

iy

P A i \ 8 (1. k | 8mWar; |
——+ — (Uppm;) - —— | | S +pCs— Tl | ———
&t g Oxp \ \ £ J 6x; ) 28
5 (28)
= P{..' — EGUJ&E + @‘{; + P{}.b
Qj{,":qj{,":l +¢"{'ll.'=2 (29)
rd 1 R '\II
Py1= —pe {Cslﬂ{.""‘ Cs | Al — Eﬂmuﬂmndg | ] (30)
\ y
D2 = — CriPay + CypkSy — CrapkSy. [amutmy,
[ 2 s ) ' (31)
+Crapk | agSp+apSp— 3%Sady | +C vspk (@@ jr+ a0 )
\ /

onde  ¥-! & conhecido como termo lento, também tratado como retorno da isotropia, e

@!I‘_E L, L, .
#*= e chamado termo rapido.

Na equacéo (30) e (31) temos:

M;MJ.‘ 2 .

A= ~ 3% (32)

o _1[eu, auy)

I [
Vo2 L GxJ.- Ox; ) (33)

o 1/ eu; @ L*J.-\'.
Qi=—|—7— "3 34
2 L ox; ox; /,l ( )

Com o termo de producéo de energia P;jjdado por:
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dU; AL

Py= —pujig— .
CXg CXg
A equacdo da dissipacéo € dada por:
p

p ,ax;r] (36)

LN EERS A

di(pe & . £ &
f ) +—— (pUge) =— (CsPr— Cope + Co1Fep) +— {
ot Cxp K Cxp

As constantes do modelo sdo:

Tabela 5. Constantes do modelo RSM

Curs | 0.1 OeRs 1.36
Cs» |-0.1.05 | c, 0.18
Ci |09 Ce1 1.45
Cro 0.8 Cen 1.83
Cs |0.65 Cs1 1.7
C. |0625 |c; 0.22
Cs |02

4 PARAMETROS DE SIMULACAO
4.1 CONDIGCOES DE CONTORNO

4.1.1 ENTRADA

As condicBes de entrada necessarias para a simulacdo da turbina foram dadas na forma
de pressdo total e temperatura total na entrada do estator, 0 escoamento entra no estagio da
turbina com direcdo normal aquela. O valor de 5% foi definido para a intensidade turbulenta
4.1.2 SAIDA

Na saida do estagio, a pressao estatica foi fornecida na base do rotor. Assim, através da
equacdo do equilibrio radial [15], é possivel a obtencdo da distribuicdo ao longo de toda pa.
4.1.3 PAREDE

As condicgdes de contorno para as paredes foram dadas na forma de sistema inercial para
todo o dominio do estator, a condigdo sem escorregamento também foi estabelecida. Para o
dominio do rotor, com excecédo da carcaca, foi adotado o sistema ndo inercial.
4.1.4 PERIODICIDADE

A periodicidade foi aplicada a fim de reduzir os custos operacionais da simulacio. E
uma técnica utilizada quando geometria do problema e o padrdo esperado de fluxo tem
natureza periodica de repetigéo.
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4.1.5 INTERFACE ROTOR/ESTATOR

Foi utilizado o media circunferencial da base ao topo da pa por plano de mistura
(mixing plane).
4.2 DADOS DE PROJETO

Da referencia [2] foram retirados os seguintes dados de funcionamento do ponto de
projeto:

Tabela 6. Dados da turbina no ponto de projeto

Utopo (m/S) 4395
N (rpm) 28.150
P.S‘_mean (Pa) 164215
i (Kgls) 7.95
PR 2.16
0.885
]
W (KJ/s) 1721820
Ar Gas ideal

Figura 11. Simulacédo do estagio da turbina.

4.3 MALHA COMPUTACIONAL
As simulacdes foram realizadas utilizando malhas computacionais tipo O, porém com
refinamentos distintos, a primeira considerada menos refinada, sera referenciada a seguir

como malha 1. A segunda, mais refinada, denominada malha 2. As tabelas 6 e 7 a seguir
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demonstram informagdes por elemento de cada malha. As malhas foram geradas com o uso
do software comercial ICEM CFD da ANSY'S respeitando as condicOes de ortogonalidade e

geometria do problema.

Tabela 7. Informag6es malha 1

Domain Nodes |Elements
Rotor 470700 | 450560
Estator 589016 | 566400
All Domains 1059716 | 1016960

Tabela 8. Informac6es sobre a malha 2

Domain Nodes |Elements
Rotor 547504 | 523136
Estator 823148 | 793728
All Domains 1370652 | 1316864

6.061e-001
0.000e+000

Figura 12. Y+ nas pas do NGV e Rotor malha 1.
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6.061e-001
0.000e+000

Figura 13. Y+ nas pas do NGV e Rotor malha 2.

Para os modelos de turbuléncia utilizados, é recomendavel que o Y+ fique na ordem
de 2. Nas malhas estudadas esse valor ndo foi alcancado sendo necessario que o software
utilizado para as simulagdes faca uso de funcdes de parede nos célculos.

5 RESULTADOS

Inicialmente foram analisados a distribuicdo do numero de Mach ao longo da pa dos
elementos (NGV e Rotor). A analise foi feita comparando os valores obtidos na simulagdo
utilizando os modelos de turbuléncia de Spalart-Allmaras, SST e RSM aplicados nas duas
malhas de refinamentos distintos geradas com os valores de projeto preliminar obtido em [2].
O modelo de turbuléncia k — ¢ foi utilizado como solucéo inicial para 0 modelo RSM, pois na
tentativa de iniciar diretamente com este ultimo, pode ocorrer divergéncia na solucdo devido a

dificuldade de ajuste das seis equacdes de transporte de Reynolds ao fluxo de campo.

5.1 CONVERGENCIA DOS MODELOS
O critério de parada das iteragdes utilizado foi o erro residual proveniente das equacdes
de quantidade de movimento. A simulacdo foi considerada encerrada quando este alcance

valores inferiores a 107, Dos trés modelos adotados, o que teve melhor convergéncia foi o
SST.
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Figura 14. Erro residual modelo SST
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Figura 15. Erro residual modelo S.A.

O modelo S.A atingiu a solucdo ao término de 400 iteragdes pré-definidas, embora a

visualizag&o da figura acima mostre que o erro residual esta estabilizado abaixo do estipulado.



39

1.0e+00 —
1.0e-01 -
1.0e-02 l
o
=
E
2 1.0e-03
2 J
2
1.0e-04
1.0e-05 —
1.0e-06 —
LI e e s e s s B B B e e e
a 20 40 &0 80 100 120 140
Accumulated Time Step
— RM5P-Mass RMS U-Mom = RMS YV-Mom RMS W-Mom |

Figura 16. Erro residual modelo RSM.

O modelo RSM néo apresentou solugéo quando iniciado com solucdo inicial nula, sua
solucéo foi obtida tendo como solucéo inicial o resultado do modelo k — & com 100 iteragdes
realizadas. Alguns artificios como alteracdo do método de calculo no passo do tempo também

foram utilizados a fim de garantir a existéncia de solucao analisavel.
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Figura 17. Distribui¢do do numero de Mach — NGV
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Figura 18. Numero de Mach — modelo SST

Figura 19. Numero de Mach — modelo SA

Figura 20. Numero de Mach — modelo RSM
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Observa-se na figura 15 acima que no bordo de entrada (LE) do NGV ambas as
malhas tém resultados similares para os trés modelos estudados. No bordo de fuga é possivel
perceber que a malha refinada apresenta melhor correspondéncia com o obtido no projeto
preliminar. A diferenca observada para os valores no topo da pa pode estar associada ao fato
de que os dados a serem comparados séo oriundos do projeto preliminar da turbina, ndo levam

em consideracao o escoamento tridimensional que a simulacao possibilita.

Na Figura 17 observa-se a simulacdo realizada utilizando o modelo SST, a resposta
obtida para a distribuicdo do numero de mach demostra que por resolver duas equacgdes e por
ser um modelo mais avancado, este modelo melhor representa a turbuléncia ocorrida no
estagio da turbina, e observando o refinamento das malhas, nota-se que ambas estdo de acordo
com o resultado experimental. O fato de que ambas as malhas utilizadas possuem mais de 1
milhdo de elementos faz com que a diferenca de refinamento ndo seja tdo notada neste

modelo.

N2 Mach entrada NGV

W

0,1 A

0,32 0,34 0,36 0,38 0,4
Mach Number

A Projeto preliminar S.Amalha 1l
=S A malha 2 = SST malha 1
———5S5T maha 2 ——RSM malha 1

= RSM malha 2

Figura 21. Distribuido do numero de Mach no LE do NGV
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Podemos observar na figura 18 que o refinamento da malha ndo significou uma
aproximagdo mais detalhada da distribuicdo do numero de Mach no NGV, uma vez que
ambas os resultados estdo iguais. Pode — se utilizar a malha menos refinada, pois seu custo

computacional é mais baixo.

N2 Mach saida NGV

1

0,9
0,8

0,7
0,6

&
o 0,5
W

0,4
0,3

0,2

0,1

0

0,5 0,6 0,7 0,8
Mach Number

A Projeto preliminar S.Amalha 1
Ss.Amalha 2 SST malha 1
= S55T maha 2 —RS5M malha 1

RSM malha 2

Figura 22 Distribuicdo do nimero de Mach no TE do NGV
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N2 Mach entrada rotor
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Mach Number
Projeto preliminar
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S.A malha 1

— 5. A malha 2 55T malha 1

SST malha 2 RSM malha 1

RSM malha 2

Figura 23. Distribuicdo do numero de Mach no TE do rotor

As figuras 18,19 e 20 permitem observar que para 0 caso estudado o modelo de
Spalart — Allmaras possui a menor aproximagdo quando comparado aos demais. A isso se
pode atribuir as simplificacdes do modelo em comparacdo aos demais. O modelo de sete
equacOes e todas as simulacBes demonstrou as melhores aproximacdes, com excecdo das
analises feitas no topo da pa, mas conforme dito antes, pode-se atribuir isso ao fato de que os
dados de comparagdo pertencem ao projeto preliminar da turbina. Devido ao Custo
computacional deste modelo, 0 modelo SST pode ser utilizado se, sacrificio da qualidade do
estudo, uma vez que apresenta resultados bastante satisfatérios com um custo computacional

reduzido.

53 TEMPERATURA TOTAL
Nas analises de temperatura e pressdo que serdo realizadas a seguir considerou 0 uso da
malha 2 apenas, dado que na anélise anterior pode-se concluir que a diferenca de refinamento

entre as malhas n&o ocasiona grande distin¢des no resultado devido.
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Temperatura Total - NGV

3,935

4 LE-SST

A Projeto LE =¢=Projeto TE

T
3,9355

TE - SST +

T
3,936
Temperatura Total/Tref

. :
3,9365 3,037

LE-SA =——TE-SA

LE-RSM = TE-RSM

Figura 24. Distribuigdo de Temperatura Total no NGV.

Na figura 21, os dados obtidos com uso de simulagéo séo totalmente coerentes com 0s

do projeto preliminar devido ao fato de que esses valores sao definidos como condicdes de na

simulacdo e a temperatura € considerada constante da entrada para a saida do NGV no projeto

preliminar.

Temperatura Total - Entrada ROTOR

09
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038

038

07

-l
k\

0,6
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3,75 3.8 3,85 39 3,95
Temperatura Total/Tref

=e=Projeto LE =-=LE-5A ~=—=LE-55T ==LE-RS5M

3,15

Temperatura Total - Saida ROTOR

N
Vi

T T T T T T 1
3,2 3,25 3,3 3,35 3.4 3,45 3,5
Temperatura Total/Tref

==j==Projeto TE =—=TES5.A ==TE-55T =—=TE-RSM

Figura 25. Distribuicdo de Temperatura Total no rotor.

Na Figura 25, pode-se observar que a distribuicdo de temperatura total no rotor

apresenta valores um pouco inferiores daqueles encontrados no projeto preliminar. Todos os

modelos apresentam resultado similar.
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Figura 26. Contorno de temperatura — modelo SA

Figura 27. Contorno de Temperatura — modelo SST
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Figura 28. Contorno de Temperatura — modelo RSM

5.4 PRESSAO TOTAL

Pressao Total - NGV Pressdo Total - Rotor
1 1 r
09 - 09 —{Z'
0,38 0,8 t
0,7 0,7
0,6 0,6
= \ =
g 05 ¢ £ 05 r 3
w w
04 0.4
03 0,3
0,2 0,2
0,1 <> 0,1 pily
o T y T 1 o T T T y T
4 4,2 4,4 46 43 5 2 25 3 3,5 4 45
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A Projeto LE === Projeto TE === LE-5.A =——TE-5.A A Projeto LE ==f=Projeto TE =—LE-5.A e TE -5 8
= |E-55T em=TE-5ST == LE-R5M = TE-RSM =———LE-55T ====TE-55T =——LE-RSM = TE-RSM

Figura 29. Distribuicao de Pressao Total



Figura 30. Contorno de Pressdo — modelo SA

Figura 31. Contorno de Pressdo — modelo SST
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Figura 32. Contorno de Presséo — modelo RSM

Os resultados da distribuicdo de pressdo encontradas na figura 26 mostram divergéncias
nos valores obtidos pela simulagdo quando comparados aos valores do projeto preliminar. Os
valores de entrada coincidem pois a pressdo estatica na entrada do estator € um dos
parametros da simulacdo. Analisando o rotor observa-se que os resultados apresentam melhor
concordancia com os do projeto, na entrada do rotor a diferenca é um pouco maior devido as
consideracdes de projeto tais como a saida do estator e a entrada do rotor terem a mesma

pressao.

5.5 ENTROPIA

A Figura abaixo ilustra a distribuicio de entropia no contorno das pas para o estagio. E

possivel observar a perda de entropia resultante na saida das pas do NGV e do Rotor.
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[9kg*-1 kA1)

Figura 33. Contorno de entropia — modelo SA.

[J kg-1 KA-1]

Figura 34. Contorno de entropia — modelo RSM



[J kg1 K1)

Figura 35. Contorno de entropia — modelo SST
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6 CONCLUSAO

Neste trabalho foi realizada a simulacdo de duas malhas computacionais utilizadas para
discretizar espacialmente o objeto de estudo, a TAPP. A fim de modelar os efeitos
ocasionados pelo escoamento turbulento, também foram aplicados 3 modelos de turbuléncia
com caracteristicas distintas quanto ao estudo dos diversos fendbmenos que ocorrem no
escoamento em uma turbomaquina.

Os resultados obtidos foram comparados com os valores oriundos do projeto preliminar
da turbina feito por Martins [2]. Cabe ressaltar que por se tratar de um projeto preliminar, o
mesmo esta sujeito a simplificacdes conforme o préprio autor cita, por exemplo, condi¢cbes de
saida na NGV iguais as de entrada no rotor do estagio. Essa e outras simplificacGes
ocasionam consideraveis diferencas na comparacdo dos resultados.

A analise das malhas computacionais possibilitou concluir que ambas as malhas tipo O
representam bem a geometria da turbomaquina. Ambas as malhas apresentarem um grande
detalhamento da regido das regides da turbina, com numero noés e elementos superior a um
milhdo. Assim, os resultados para as duas malhas ndo apresentaram considerada divergéncia.
Em virtude desse fato, a malha dois foi escolhida para continuacdo do estudo com os fatores
de pressdo, temperatura e numero de Mach.

Dentre os modelos de turbuléncia adotados, 0 modelo de duas equagdes proposto por
Menter [13] (modelo SST) foi considerado um bom modelo com bom custo computacional,
resultados superiores ao do modelo de Spalart-Allmaras e comparavel ao modelo RSM.
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