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RESUMO

O escoamento na entrada de ar de naceles exerce papel fundamental para o correto
desempenho da aeronave. Dentre os principais problemas relacionados a sua operacao
destaca-se a separacdo do escoamento no labio em situacGes de alto angulo de ataque
e vento de través.

Distorcdo do escoamento surge em decorréncia destas condi¢fes e ocasiona
instabilidades na operacdo de fan e compressor, comprometendo a geracédo de tracéo e
prejudicando o rendimento e desempenho da aeronave. Outros problemas decorrentes
da separacao sdo surge e stall de compressor, além de comprometimento estrutural.
O presente trabalho de concluséo de curso primeiramente apresenta a validacao de
metodologias numéricas usadas para simulacdo de condi¢des de v6o em alto angulo
de ataque que provocam descolamento de camada limite em entradas de ar utilizando
a Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD), projeto este realizado pelo autor em
estagio realizado na Embraer — Empresa Brasileira de Aeronautica. Em seguida foi
realizado um estudo de caso e sdo apresentadas simulagdes huméricas do escoamento
com a nacele DLR-F6 (DLR, 2003), geometria amplamente difundida e investigada
em congressos e nos seminarios do Drag Prediction Workshop realizado pela AIAA —
American Institute of Aeronautics and Astronautics. Por fim, foi realizado uma
investigacao paramétrica com o objetivo de compreender as influéncias que mudancas
na geometria do labio da entrada de ar exercem sobre o0 escoamento, em que sugere-se
uma configuracdo que expanda o envelope de operacdo e aumente o angulo em que
ocorra a separacao, ocasionando um fluxo de ar mais uniforme e menos distorcido para
as turbomaquinas, em Gltima instancia elevando a eficiéncia termodinamica do ciclo

motor e contribuindo para menores consumos de combustivel e emissdo de gases.

Palavras-chave: projeto de nacele, distorcdo de entrada de ar, separacdo do

escoamento, dindmica dos fluidos computacional.



ABSTRACT

The flow over the nacelle intake plays crucial role on the correct operation of the
aircraft. One of the main issues regarding engine nacelle intake is the flow separation
which can occur at high angles of attack and crosswind conditions.

Inlet distortion arises from these conditions and causes fan and compressor operational
instabilities, reducing the amount of available thrust and compromising overall aircraft
efficiency and performance. Compressor surge and stall can also occur along with
structural issues.

The present undergraduation final year project firstly presents a validation of
numerical methodologies to simulate high angle of attack conditions which can lead
to inlet flow separation using CFD — Computational Fluid Dynamics. This topic was
done by the author during his internship at Embraer — Empresa Brasileira de
Aeronautica. A study case was then done and numerical simulations were performed
using the DLR-F6 nacelle geometry (DLR, 2003), widely investigated in congresses
and seminars of the Drag Prediction Workshop by AIAA — American Institute of
Aeronautics and Astronautics. Finally a parameretric investigation was performed
which aims to understand the influence changes in lip geometry impart to the flow,
suggesting an inlet design which reduces the geometry’s proneness to separation and
increases its ability to perform at higher angles of attack with milder levels of
distortion, leading to a more homogeneous, uniform and better-quality flow to the
turbomachinery, ultimately enhancing the thermodynamic cycle efficiency and

contributing to a better fuel-consumption and lower levels of exhaust gases.

Keywords: nacelle design, inlet distortion, flow separation, computational fluid

dynamics.
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1 INTRODUCAO

1.1 Motivagao

O Brasil atualmente é um dos principais lideres na fabricacdo de aeronaves, tendo a
Embraer — Empresa Brasileira de Aeronautica — como a terceira maior fabricante de
aeronaves comerciais em escala global. O surgimento de um parque tecnol6gico em
Sao José dos Campos é reflexo da consolidada e crescente cooperagdo entre a inddstria
aerondutica brasileira e a academia. Esta unido foi fundamental para o
desenvolvimento do centro de exceléncia aeroespacial que configura-se no local, além
de promover os incentivos técnico-financeiros necessarios a manutencdo de sua
posicdo de destaque em um mercado altamente restritivo e competitivo, dominado em
grande parte por empresas estrangeiras de grande tradicao.

Exite uma crescente preocupacdo em certificar aeronaves que atendam requisitos cada
vez mais severos de operacao impostos por agéncias reguladoras do trafego aéreo —
ANAC (Agéncia Nacional de Aviacdo Civil) no Brasil e FAA (Federal Aviation
Administration) nos EUA — e por 6rgdos governamentais, preocupados com o impacto
ambiental decorrente do aumento do numero de voos domeésticos e internacionais.
Dentre diversos projetos que visam explorar novas tecnologias para o0
desenvolvimento da industria aerondutica, pode-se citar o Environmentally
Responsible Aviation (ERA), projeto da NASA que visa a investir em pesquisa e
desenvolvimento e a amadurecer tecnologias promissoras para o futuro sustentavel da
aviacdo. O programa estipula metas operacionais a serem atingidas pelas novas
geracgdes de aeronaves no curto-meédio prazo para reducdo de arrasto, peso, consumo
de combustivel e emissdes de 6xidos de nitrogénio e carbono, conforme mostrado na

Figura 1.
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N+1=2015"** N+2 = 2020*** N+3 =2025"**
CORNERS OF THE Technology Benefits Relative § Technology Benefits Relative Technology Benefits
TRADE SPACE To a Single Aisle Reference To a Large Twin Aisle
Configuration Reference Configuration
Noise
(cum below Stage 4) -32dB -42 dB -71dB
LTONO, Emissions o
(below CAEP 6) -60% -75% better than -75%
Performance: Q707 ** (0 %
Aircraft Fuel Bur 33% 50% better than -70%
Perf .
F?e‘gr[nean';iﬁ -33% -60% exploit metro-plex* concepts

***Technology Readiness Level for key technologies = 4-6
** RECENTLY UPDATED. Additional gains may be possible through operational improvements
* Concepts that enable optimal use of runways at multiple airports within the metropolitan area

Figura 1. Algumas metas operacionais impostas por agéncias governamentais
(NASA, 2012).

Aliada a preocupacdo com o impacto ambiental que um rapido crescimento industrial
pode causar, existe a continua procura em favor da progressiva melhora da eficiéncia
de processos e atividades ligadas ao funcionamento de aeronaves e veiculos aéreos. A
industria depara-se com a necessidade de encontrar solu¢des de projeto que satisfacam
restricdes operacionais conflitantes: por exemplo, se por um lado exige-se a
diminuicdo do ruido as comunidades no entorno de aeroportos e a reducdo das
emissOes de gases de exaustdo, por outro lado investe-se em tecnologias que permitam
alcancar as crescentes especificacdes de poténcia necessaria para satisfazer a demanda
de operacdo a longo alcance.

O escopo deste trabalho restringe-se a analise de sistemas de propulsdo, um dos varios
gue compdem uma aeronave. Sistemas de propulsdo sdo os responsaveis pela criacao
de tracdo (thrust), a forca que move a aeronave em voo. Existem diversos sistemas de
propulsdo para aplicacfes aeronauticas e cada um produz tracdo de forma propria, de
acordo com suas peculiaridades e tecnologias. No entanto, todos tém a caracteristica
em comum de usar o ar atmosférico como fluido de trabalho e dele obter o oxigénio
necessario para a queima do combustivel. Uma exce¢do a esta caracteristica sdo 0s
foguetes (rocket engines), que armazenam o proprio oxigénio em compartimentos
especificos devido a pequena quantidade deste em altitudes elevadas e a sua completa

auséncia no espago.
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O componente do sistema de propulsdo responsavel por direcionar o fluxo de ar
atmosférico as turbomaquinas — 0s componentes rotativos que produzem trabalho e,
em Ultima instancia, tracdo — € a entrada de ar (intake/inlet).

A entrada de ar de motores aeronauticos é uma das diversas partes que somadas
constituem a nacele da aeronave. A nacele é a estrutura aerodinamica que engloba o
motor a jato, sendo formada por, além da entrada de ar (intake/inlet cowl), pelo fan
cowl, reversos, core cowl e bocal de exaustdo, conforme ilustra a Figura 2. Desde
aeronaves subsonicas de transporte civil a jatos supersonicos de combate, a entrada de
ar, de uma forma geral, constitui-se basicamente por um duto que orienta o fluxo de ar
com o objetivo de minimizar as perdas de pressdo total desde o plano de entrada até o
fan e/ou compressor, assegurando que 0 escoamento seja 0 mais uniforme possivel em
todas as condicBes operacionais de vo e garantindo assim a correta geracdo de tracao

pelo motor.

Thrust Reverser

Engine and
Systems

Thrust Reverser

Inlet Cow!

Fan Cowl

Figura 2. A esquerda, componentes de nacele. A direita, ilustragdo em corte de
nacele instalada em motor do tipo turbofan.

O escoamento na entrada de ar de naceles exerce papel fundamental no desempenho
da maquina como um todo. Em aplicag¢Oes aeronauticas, um extenso trabalho conjunto
entre o fabricante do motor e da aeronave ocorre para que uma solucéo otimizada seja

encontrada. Esta solucéo otimizada na maioria das vezes ocasionard uma entrada de ar
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assimétrica que melhor compactue com o escoamento em condi¢des de subida,

cruzeiro e vento de través. Um exemplo real € mostrado na Figura 3.

- ?‘\“\\\\\\“\ iy
‘h‘f\ #

Figura 3. Nacele ndo-axisimétrica com raio variavel entre diferentes posicoes

circunferenciais.

O projeto de nacele constitui uma etapa crucial no desenvolvimento de aeronaves
eficientes devido as varias fungbes que desempenha para assegurar a ndo ocorréncia

de possiveis problemas durante a missdo, descritos a seguir.

1.2 Problemas

Dentre os principais problemas relacionados a entradas de ar de motores aeronauticos,
destacam-se a formacao do inlet-vortex e a separagdo do escoamento.

O inlet-vortex, ilustrado na Figura 4, ocorre com o0 motor em alta poténcia e
velocidades baixas ou nulas, condigdes tipicas de decolagem. Somado a isso, a
existéncia de vento de traves intensifica o fenémeno do descolamento do escoamento

no lado da nacele que sofre a maior influéncia do vento (windward side).
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Figura 4. Inlet Vortex sendo succionado pelo motor em alta poténcia.

Por outro lado, em operacbes que requerem velocidades maiores, caso haja o
posicionamento da aeronave em alto angulo de ataque como em subida para cruzeiro
no p6s-decolagem, criam-se condicOes de separacdo do escoamento, desta vez no lado
inferior do labio da nacele.

Diversos problemas surgem em decorréncia destes fendmenos. Distorcdo do
escoamento no plano do fan (inlet distortion) é um fendmeno altamente indesejavel
resultante da ndo homogeneidade do fluxo de ar separado e ocasiona perdas de presséo
de estagnacdo e consequente menores valores de recuperacdo de pressdo (inlet
recovery). Dessa forma, instabilidades na operacéo do fan e do compressor acontecem
uma vez que as laminas enxergam angulos de ataque locais muito maiores do que o
escoamento. Isso diminui a eficiéncia desses componentes e acabam por diminuindo a
quantidade de empuxo gerado. Além disso, possiveis regimes de ressonancia das
laminas do fan sdo alcancados caso a bolha de recirculacdo do escoamento descolado
seja extensa, reduzindo a vida por fadiga e aumentando os valores de tenséo atuantes.
Dessa forma, evidencia-se que entradas de ar constituem sistemas de propulsao criticos
para o correto funcionamento de motores, sendo responsavel tanto pela eficiéncia e
rendimento do motor quanto pela seguranca da aeronave. Um bom projeto de nacele,
especificamente da entrada de ar, ocasiona ganhos de operacao dos componentes que
formam o motor como um todo, contribuindo para o correto funcionamento das
turbomaquinas e assim para um aumento de eficiéncia do ciclo termodindmico, em

ultima instancia refletido por menores consumos de combustivel.
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1.3 Objetivos

Exposto um panorama geral do projeto da entrada de ar de naceles aeronduticas,
apresenta-se 0 escopo e objetivos deste trabalho de formatura, que surgiu do
envolvimento do autor em um projeto realizado durante seu estagio na Embraer em
que realizou analises computacionais do escoamento em naceles. H4 muito interesse
por parte da industria no desenvolvimento e aprimoramento de ferramentas
computacionais que auxiliem na resolucdo de problemas de engenharia, uma vez que
testes de tdnel de vento sdo caros e demorados. Com o desenvolvimento e
aprimoramento de recursos computacionais, grande parte do projeto de nacele
atualmente é conduzido com o auxilio de simulagdes numeéricas, caracterizando a
chamada engenharia assistida por computador, ou computer-aided engineering (CAE).
O presente trabalho de formatura apresenta uma investigacdo do complexo escoamento
que se configura em entradas de ar de naceles em alto angulo de ataque por meio da
Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD — Computational Fluid Dynamics).
Primeiramente, realizou-se uma avaliacdo quanto a capacidade e a eficiéncia que
metodologias de simula¢do convencionais possuem para resolver o escoamento em
entradas de ar de naceles no limite do envelope de operagdo, proximo a condi¢fes de
stall. Para tanto, utilizou-se uma geometria de nacele proprietaria @ Embraer — Empresa
Brasileira de Aeronautica — e comparou-se 0s resultados obtidos com dados
experimentais provenientes de ensaios de tunel de vento da referida geometria. Foram
confrontados diferentes modelos de turbuléncia comumente usados na industria e suas
habilidades em prever o complexo escoamento que se configura em condicdes de alto
angulo de ataque para condicdes de decolagem. Uma vez escolhida uma abordagem
satisfatoria para simulacdes em CFD com base em julgamentos de engenharia,
investigou-se 0 escoamento na entrada de ar da nacele DLR-F6, geometria amplamente
investigada pela comunidade cientifica no &mbito do Drag Prediction Workshop,
conjunto de seminarios e workshops realizados pela AIAA (American Institute of
Aeronautics and Astronautics) para predicdo de arrasto em corpos aerodindmicos.
Buscou-se estabelecer o envelope de operacdo da nacele com base em parametros de
desempenho de uso comum na inddstria aeronautica para por fim realizar um estudo
paramétrico, visando a compreensao da influéncia que certos parametros geométricos

exercem sobre o escoamento e buscando uma configuragdo de entrada de ar,
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especificamente do Iabio da nacele, menos propensa a separagdo do escoamento em

condicdes de alto angulo de ataque.
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2 FENOMENOLOGIA E REVISAO BIBLIOGRAFICA

Operacdo de aeronaves em alta poténcia e alto angulo de ataque constituem,
juntamente com operagdo sob vento de través, as principais condi¢fes em que ocorre
separagdo do escoamento em entradas de ar de motores aeronauticos. A operagéo de
naceles nas fronteiras do envelope em condicdes de stall constituem escoamentos
altamente complexos e transientes. Como ja discutido, a separacdo resulta em
consequéncias indesejadas tais como diminuigéo da recuperacao de pressao na face do
fan e niveis elevados de distor¢ao do escoamento, este Gltimo responsavel por aumento
significativo do ruido emitido e das tensdes atuantes nas laminas, ocasionando perda
de desempenho. Estes fatores em conjunto provocam consequente reducdo da
quantidade de tracdo gerada pelo motor, de tal forma que mostra-se essencial o
entendimento das causas do descolamento bem como um conhecimento sobre os

limites de incidéncia angular a partir dos quais o fenbmeno ocorre.

2.1 Parametros para Deteccao de Escoamentos Separados

Diversos autores investigaram o fendmeno da separacdo do escoamento em naceles
aeronauticas e possuem estudos disponiveis na literatura. A precisa detec¢do do
fendmeno em entradas de ar ndo € trivial, na medida que alguns parametros apresentam
maior fundamentagdo matematica em descrevé-lo, enquanto outros indicam-no de
forma mais qualitativa. O descolamento é definido matematicamente por meio do
coeficiente de atrito superficial Cr, que torna-se zero no ponto de separagdo. O

coeficiente de atrito superficial é definido da seguinte forma:

T
Cr=—""—r (2.1)
1 2
7 *Poo * Uoo

em que 1, € 0 modulo do vetor tenséo de cisalhamento, p., é a densidade do fluido e
U, a velocidade do escoamento ao longe.

Uma separagéo bem caracterizada possui Cr = 0 e dC¢/ds # 0, sendo s geralmente a
coordenada do labio da nacele axial ao escoamento. Tipicamente na literatura, o valor

do angulo de separagdo é tido como o angulo em que C; =0 e dC¢/ds = 0, 0 que
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caracteriza a iminéncia da separacdo (separation onset). Este angulo geralmente é
estimado de casos que correspondam aos dois lados do onset.

No entanto, é dificil a monitoragdo de Cr em v0o. Dessa forma, o estabelecimento de
uma relacédo entre separacao e grandezas do escoamento mais facilmente monitoradas
mostra-se relevante.

A distribuicdo da pressdo estatica no labio da nacele apresenta caracteristicas bem
definidas em alguns casos de separacdo, sendo facilmente medida em véo com uso de
tubos de pitot. Luidens; Abbot (1976) conduziram ensaios em tdnel de vento em baixas
velocidades (nimeros de Mach entre 0,08 e 0,22) para verificar o fenémeno em
entradas de ar de naceles de aeronaves do tipo STOL (short takeoff and landing),
utilizando a instrumentagéo da Figura 5.

Por meio de tomadas de pressao estaticas no labio da nacele e de tomadas de pressao
total dispostos em rakes na saida do difusor (coincidente ao plano do fan), os autores
foram capazes de observar separagdo do escoamento ao variar positivamente o angulo

de incidéncia e verificar o comportamento das medidas.

r— Rake plane static pressure taps (7)

Total-pressure rakes (6 probes Test ! ~Tip.
per rake, 8 akes) - inlet — / 7" turbine
‘ Highlight \ Lt -
_rgilight —( Pt A E RS

Static-pressure tap 7’ £ Tolal-pressure probe for
for separation detection —” separation detection

Figure 2. - Test model and instrumentation,

Figura 5. Tipica instrumentacéo de pressao estatica e total em tanel de vento
subsonico (Luidens; Abbot, 1976).

O método utilizado pelos autores para detec¢do do angulo de separagdo consistiu em
monitorar uma tomada de pressdo estatica instalada em determinada posic¢éo no labio

interno (na instrumentacao dos autores, em x/L = 0,035 ou x/x; = 0,20, em que L

22



¢ o comprimento axial da nacele e x; é o comprimento axial da garganta) e uma
tomada de pressdo total na saida do difusor (posicionada em uma altura correspondente
a 0,82 da distancia hub to tip?), ao mesmo tempo em que o angulo de ataque é variado.
Em condigdes de velocidade de escoamento e vaz&do em massa constantes, verificou-
se, para aumento gradual do &ngulo, uma diminuic¢do continua da pressao estatica no
labio da entrada de ar até o angulo de separacgdo, ocorrido em aproximadamente 55°
no experimento dos autores, momento em que houve uma mudanca do comportamento
e a pressdo estatica na tomada de pressdo analisada no labio da nacele aumentou
subitamente (Figura 6(a)). No final do difusor, a presséo total permanece praticamente
constante ate um certo angulo de incidéncia, a partir do qual ha uma ligeira queda. Esta
gueda associa-se ao engrossamento da camada limite. A separacdo € associada com a

queda brusca do valor de pressdo total como pode ser abservado na Figura 6(b).

Decreasing a- J
d I}
O

L | | [

{a) Variation of lip static pressure with change in incidence angle.

V— Increasing a

Lip static pressure, P

1
1
A

Diffuser-exit total pressure, Pd

W
L:—Increasing a
{
|

Decreasing a—

| | | | | | _
0 10 20 0 40 50 60 70
Incidence angle, a, deg

(b} Variation of diffuser-exit total pressure with change in incidence angle.

Figure 5. - Typical inlet-lip separation detection data. Free-stream velocity,
constant; throat Mach number, constant.

Figura 6. Dados de tunel tipicos para estudo da deteccdo do angulo de
separamento para condicOes de velocidade de escoamento constante e vazéo em
massa constante (Luidens; Abbot, 1976).

! Distancia hub to tip corresponde a distancia existente na passagem de ar entre a superficie do
spinner e a superficie interna da nacele.
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De forma similar, outra forma de evidenciar a separagdo mostra-se presente nos dados
do estudo de Miller; Abbott (1973) registrados na Figura 7. Percebe-se que, para cada
respectiva tomada de pressdo estdtica (estacdo x/L, distdncia axial relativa ao
highlight?), o valor da pressdo diminui com aumento do angulo de ataque. Isso
significa que com o0 aumento da incidéncia o pico de succéo intensifica-se, resultando
em maiores valores de Mach superficial. No angulo de separagédo (40°), a presséo
estatica na regido entre o highlight e a garganta aumentou (Figura 7(a)), indicando as
baixas velocidades do escoamento na regido descolada. Com relacéo a pressao total na
saida do difusor, na separacdo ha uma severa diminui¢do que pode alcangar alturas
elevadas da passagem de ar no lado critico (windward side) dependendo da intensidade

e comprimento da separacdo, como mostrado na Figura 7(b).

LO—
‘3 ~Location of static-pressure
se i, tap for separation detection
s 7 1
o) E‘ 4 i Incidence
g g I angie.
@ "
25 & deg
35 .6 o 0
58 4 g
=R AN (]
E o

.4 i

0 2 4 6 8 1.0

' Fractionai distance from ﬁlghlighl, xll:

(a} Effect of incidence angle on cowl surface static-pressure distribution,

.61— Location of total

pressure probe for

.4}— separation detection-;
/

Fraction of flow passage height

0

.6 . .8 . .9 1.0
Ratio of local total pressure to free-stream total pressure

(b) Effect of incidence angle on diffuser-exit total-pressure
distribution in windward flow passage.

Figure 3. - Selection of lip surface static-pressure tap and diffuser-exit total -
pressure probe for lip flow separation detection, Free-stream velocity,
45 meters per second.

Figura 7. Relacdo da separacdo do escoamento com variacdo da pressdo estatica
no labio da nacele e da presséo total no fim do difusor (Miller; Abbot, 1973).

2 Por highlight, entende-se a curva sobre a qual define-se o bordo de ataque da entrada de ar da
nacele.
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E necessario destacar que as duas regides, labio e difusor/plano do fan, devem ser
monitoradas para prever a separacdo total do escoamento na entrada de ar, situacdo de
interesse e mais critica para o funcionamento do motor. Em alguns casos, pode ocorrer
apenas separacao no labio da nacele e um posterior recolamento, configurando uma
pequena zona de recirculagdo que ndo extende-se até o plano do fan. Essa situacéo
aumentaria a pressao estatica no labio, mas néo alteraria valores de pressédo total ao
fim do difusor, o que caracteriza uma condicdo mais aceitdvel e menos danosa ao
motor. Uma situacao pior ocorreria caso houvese apenas separacao no difusor, que
acarretaria em diminuicdo da pressao total no plano do fan, mas ndo alteraria a presséo
estatica no labio da entrada de ar.

Na ocorréncia de grandes separacdes, a pressdo em determinadas estacdes axiais
subitamente aumenta. Entretanto, pequenas e localizadas separacfes ndo sao
facilmente identificadas com a simples monitoragdo de valores de pressdo. Outras
grandezas do escoamento, mais diretas em indicar ou ndo a possibilidade de ocorréncia
do descolamento, mostram-se necessarias para aplicacdo pratica. Parametros como o
nimero de Mach superficial e coeficientes de distorcdo do escoamento sdo bons
indicadores e sdo amplamente utilizados pela industria como critério de projeto.
Boles; Luidens; Stockman (1978) conduziram extensas investigagdes experimentais
sobre a separacdo do escoamento em entradas de ar de naceles e sugeriram que dois 0s
mecanismo induzem o fendmeno. Casos em que 0 motor opera em maxima poténcia e
com elevados valores de vazéo teriam o escoamento limitado pelo valor de pico do
nimero de Mach, ao apsso que, no caso oposto, em que 0 motor opera em baixa
poténcia e exige pouca vazao massica, o escoamento seria limitado pela difusdo. Os
graficos da Figura 8 mostram dados experimentais de naceles do tipo STOL (short
takeoff and landing). Cada ponto corresponde ao valor da grandeza imediatamente na
iminéncia da separa¢do, tracados em funcdo da razdo entre o nimero de Mach da

garganta e o nimero de Mach da corrente livre ao longe, M;/M,.
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(b) Diffusion ratio before flow separation.

Figure 4. - Experimental separation data for STOL inlets (from ref. 9).

Figura 8. Dados experimentais de separacdo em naceles do tipo STOL (Boles;
Luidens; Stockman, 1978).

Na Figura 8(a), valores maximos de numero de Mach superficial aumentam com
M,/M, até um limite a partir do qual o escoamento separa, limite este que configura
uma banda de 1,4 a 1,6. Elevados valores de nimero de Mach da garganta decorrem
de elevados valores de vazdo massica, tipicos de operacdo em alta poténcia.
Escoamentos que se configuram dentro deste limite apresentam uma interacdo entre
choque e camada limite de tamanha intensidade que a camada limite descola. Dessa
forma, diz-se que o escoamento colado (separation-free flow) em casos de alta
poténcia motora ¢ limitado pelo valor de pico do niumero de Mach superficial. O Mach
superficial, ou Mach isentrépico, é calculado por meio de uma transformacéo

isentropica de acordo com a equagéo (2.2):
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y—1
(PIO)T . 2 22)
p y—1 '

Misen =
em que PIO é a pressdo total da corrente livre ao longe, p € a presséo estéatica local e
y = 1,4 é razdo de calores especificos do ar.

Pontos fora dessa banda, por sua vez, apresentam separacdo induzida pela difuséo, ou
gradiente adverso de pressdo. Diferentemente do caso de alta poténcia, em baixa
poténcia o motor exige menores valores de vazdo, o que implica menores valores de
namero de Mach da garganta. Os limites de difusdo neste caso apresentam-se numa
bande de valores entre 2,4 e 2,9 como mostrado pela Figura 8(b). Isso significa que a
camada limite do escoamento nao resiste ao gradiente adverso de pressao sob a qual
estd submetida e colapsa antes que o nimero de Mach superficial chegue ao limite
anteriormente descrito. Assim, diz-se que o escoamento colado, neste caso, é limitado
pela razdo de difusdo (ou, analogamente, pelo gradiente adverso de pressao).
Coeficientes de distorcdo do escoamento por sua vez sdo parametros industriais
importantes, pois medem a qualidade do fluxo de ar direcionado ao motor e seu
impacto, sendo portanto diretamente relacionado ao desempenho do ciclo
termodinamico. Fabricantes como GE e Pratt & Whitney definem limites de distor¢ao
para o correto funcionamento de seus motores, que devem operar de acordo com
exigéncias certificatdrias estipuladas por agéncias reguladoras da aviacdo civil, como
a norte-americana FAA — Federal Aviation Agency. O DC60 é um parametro usado
pela Rolls-Royce que foi utilizado ao longo do trabalho para avaliacdo da distorgéo
por questdes de consisténcia com dados do ensaio de tdnel analisados. E calculado por

meio da equacao (2.3):

minp;eo — Pt
DC60 = ——— (23)
Pa

em que calcula-se a pressédo total em setores circulares de 60 e subtrai-se da pressdo
total média no plano do fan, e dimensionaliza-se o valor obtido pela pressdo dinamica

do escoamento ao longe.
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A Rolls-Royce define o valor de DC60 = —0,07 como uma fronteira entre operacao
de fan livre de separacdo, de tal forma que DC60 < —0,07 indica grandes separacoes,
que extendem-se para além do plano do fan, ao passo que DC60 > —0,07 indica
pequenas e localizadas separagdes, que provavelmente recolam antes do escoamento
chegar ao fan. O valor de DC60 = —0,07 dessa forma pode ser usado para
certificacdo de motores e também para definicdo de envelopes de operacdo em que a

aeronave atua ocasionando pequenas distor¢des ao escoamento.
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3 CFD - COMPUTATIONAL FLUID DYNAMICS

3.1 Equacoes Governantes

Sdo apresentadas nesta sec¢ao as equacfes matematicas que modelam o escoamento de
fluidos viscosos compressiveis monofésicos em um volume de controle infinitesimal
sob hipotese de meio continuo.

Sendo p a massa especifica do fluido, v o vetor de velocidades que atravessa o volume
de controle e £ a energia total, as equacdes da continuidade (conservacdo da massa),

Navier-Stokes (momento) e energia podem ser escritas na forma conservativa como:

dp

= TV (v =0 (3.1)

dpv 2 U

?+V-(pvv) =—-Vp+uv v+§V(V-v)+f (3.2)
dpE

pW+V-(va)=—V-q—V-(0-v)+f-v+Qw (3.3)

em que ¢ = pI — T é 0 tensor das tensdes, onde ple T = u(Vv +§(V - v)) séo

respectivamente a parcela isotropica devido ao carregamento hidrostatico e a parcela
deviatorica devido a viscosidade do fluido. O vetor f constitui forcas de campo, q é o
vetor de fluxo de calor e @,, € um termo fonte de energia térmica por unidade de
volume.

Existem 9 incognitas (p, u,v,w, p, E, qx, q,, q) € 5 equacdes, sendo necessario 0 uso

de equac0es suplementares. Séo utilizadas a equacgéo de estado e a Lei de Fourier:

p = pRT (3.4)

q = —kVT (3.5)

em que R ¢é a constante do gas, T € a temperatura e k € sua condutividade térmica.
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3.2 Modelagem de Turbuléncia

A extensa maioria das aplicagOes industriais em que recorre-se a simulagdes em CFD
para projeto ou andlise lida com escoamentos turbulentos. A turbuléncia é descrita
pelas equacdes de Navier-Stokes (NS) transientes e todas as escalas podem ser
resolvidas numericamente sem modelagem, técnica conhecida por DNS — Direct
Numerical Simulation. O custo computacional envolvido, entretanto, é enorme, sendo
proporcional ao nimero de Reynolds.

A abordagem mais amplamente usada pela industria consiste nas equacdes RANS
(Reynolds Averaged Navier-Stokes), a média temporal das equa¢des da dindmica dos
fluidos. Todas as escalas de turbuléncia s&o modeladas e nenhuma efetivamente
resolvida, ao contrario de outra abordagem existente para simulacdo de escoamentos
turbulentos: SRS (Scale Resolving Simulations), em que as maiores escalas de
turbuléncia sdo resovidas e as menores escalas (menores do que os tamanhos dos
elementos de malha) s&o modeladas. O modelo LES — Large Eddy Simulation — inclui-
se nessa categoria.

A abordagem utilizada neste trabalho de concluséo de curso consiste em RANS.

3.3 0 Método dos Volumes Finitos e a Resolucao das Equagdes

Diferenciais

O Método dos Volumes Finitos consiste na discretizacdo espacial do dominio em
pequenos volumes de controle sobre os quais as equagfes governantes em sua forma

conservativa sdo integradas na forma:

ap—dde+ V- v)dV = V- (TVd)dV + S.dV 3.6
f - (pv) (rve) 0 (3.6)
4 4 Ve ve

sendo ¢ um escalar qualquer.
O Teorema de Gauss pode ser utilizado para converter algumas integrais de volume

em integrais de superficie, de tal forma que a equacao pode ser reescrita como:

30



f‘z’_fdv+3€p¢v-dﬁ=f TV - dA + JSd,dV (3.7)

149 A 149

Esta equacdo é aplicada em cada volume de controle, ou célula, do dominio
computacional cuja forma bidimensaional tipica é ilustrada na Figura 1Figura 9.

Figura 9. Volume de controle (célula) tipico sobre a qual a equacds de
transporte sdo discretizadas.

A discretizacdo da equacdo na célula fornece:

N faces N faces

dpg - -
WV + Z pf¢fvf ' Af = Z FfV(]bf ' Af + S¢V (38)
f f

em que N faces € o numero de faces da célula, ¢ € o valor de ¢ que sofre conveccdo

através da face f, p;vy - A 6 o fluxo méssico através da face, Ay é a area da face,
V¢, € o gradiente de ¢ na face e V € o volume da célula.

A discretizacdo da derivada temporal é feita com base no esquema backward

differences de primeira ordem:

ap¢ pn+1¢n+1 _ pn¢n
ot At

(3.9)

em que At é o intervalo temporal.
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O algoritmo utilizado é denominado Density-Based, que discretiza e resolve as
equacOes da continuidade, momento e energia simultanemente (isto é, acopladas) em
cada célula. EquacBes governantes adicionais como os escalares de turbuléncia séo
resolvidos em sequéncia e de forma segregada, ou seja, separada do conjunto acoplado.
Devido a ndo-linearidade e acoplamento das equaces, diversas iteragdes devem ser
realizadas para que a solucdo convirja. Cada iteracdo consiste nos passos descritos na

Figura 10:

Update properties

¥

Solve continuity, momenturm, energy, and

species equations simultaneously

Solve turbulence and other scalar equations

'
No (

| Converged? ’L'-

Figura 10. Esquema do algoritmo de solucéo Density-Based.
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4 VALIDACAO DA METODOLOGIA NUMERICA

A validacdo de metodologias e de cddigos de CFD é a principal forma de assegurar
precisdo, fidelidade e confiabilidade de simula¢es computacionais.

Principalmente em func¢éo da necessidade do uso de modelos de turbuléncia, a solucéo
numerica nunca sera igual a solucdo analitica das equacdes. A etapa da validacao é
importante para avaliar o qudo proxima a solu¢do numérica é da real, e, com base em
critérios de engenharia, é necessario julgar se a aproximacao € satisfatoria ou ndo para
0 uso de simulacbes computacionais como ferramenta de projeto e andlise de
problemas industriais.

Diversas grandes empresas de engenharia possuem seus proprios codigos de CFD
desenvolvidos in-house, o que confere a etapa de validacdo ainda mais importancia.
Caodigos ndo comerciais sdo mais flexiveis e podem ser ajustados, em especial 0s
parametros dos modelos de turbuléncia, para que suas simulagdes produzam resultados
mais proximos de resultados de ensaios experimentais. Codigos comerciais ndo
possibilitam tamanha flexibilidade, apesar de alguns permitirem a alteracdo de, por
exemplo, parametros de sub-relaxacdo para facilitacdo de convergéncia numérica e de
alguns parametros relativos aos modelos de turbuléncia.

Esta secdo compara resultados de simulag6es em CFD do escoamento em entradas de
ar de naceles de aeronaves subsonicas em angulo de ataque elevado com medicdes
realizadas em tunel de vento. Os resultados apresentados aqui foram extraidos do
trabalho ( [1] ) feito pelo autor durante seu estagio na Embraer — Empresa Brasileira
de Aerondutica. Para evitar divulgacdo de informacé&o proprietaria, os dados referentes
aos ensaios de tanel foram trabalhados para possibilidade de divulgacdo externa.

As simula¢bes numeéricas fora realizadas utilizando o cddigo comercial CFD++ da
Metacomp Technologies, Inc. Distribui¢fes de pressdo estatica no labio inferior da
nacele foram comparadas e analisadas, buscando-se estabelecer maior entendimento
sobre a topologia e o padréo da separacdo do escoamento que ocorre em entradas de
ar. De um ponto de vista industrial, caracteristicas do estado do escoamento podem ser
analisadas por meio de parametros de medicdo mais globais, como é o caso do
coeficiente de distorcdo DC60 e do valor de pico do nimero de Mach, que também

foram investigados numericamente. Trés modelos de turbuléncia comumente
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utilizados em simula¢Ges RANS de escoamentos aeronauticos foram comparados para
avaliar a relativa acuracia em resolver escoamentos separados: 0 k-epsilon Realizéavel
(Rke), a versdo aprimorada (com correcdo de curvatura e inclusdo de relagdo
constitutiva quadratica, QCR) do modelo Spalart-Allmaras (SAcc) e 0 x-w SST de

Menter.

4.1 Configuracao Experimental

Uma nacele long-duct em escala reduzida proprietaria a Embraer foi ensaiada em tunel
de vento para determinacédo do seu envelope de operacdo em alto angulo de ataque em

condicGes proximas a stall, em configuracdo similar a mostrada na Figura 11.

Figura 11. Configuragéo tipica de ensaio em tunel de vento de nacele em angulo
de ataque (Wesoky et al, 1974).

A nacele foi acoplada a um canal de succao (ejetor) de tal forma que condicGes reais
de decolagem — méxima tracdo e elevados valores de vazdo em massa (rolling takeoff)
— puderam ser impostas. Diferentes nimeros de Mach do escoamento foram ensaiados,
sendo que valores no entorno de Ma = 0,3 sdo de interesse para a investigacdo
apresentada neste trabalho. Sob estas condi¢fes de escoamento e com vazdo massica
m = 2 kg/s imposta no duto de suc¢do, o numero de Reynolds baseado no didmetro
Dy do highlight da nacele é de aproximadamente Re, = 2-10°. Este valor é

relativamente baixo se comparado a condi¢des reais de decolagem, entretanto prévios
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estudos [1] indicam pequena sensibilidade da dindmica da separagéo na entrada de ar
com relacdo ao Reynolds. O modelo da nacele incluiu a presenca de spinner,
garantindo fidelidade na representacdo da area da se¢éo transversal de um motor.

A instrumentacdo consistiu em medidores de pressao estatica distribuidos ao longo do
labio da entrada de ar em diferentes posi¢cdes circunferenciais, que fornecem
informacdes relevantes para investigar a topologia da separacao e seu desenvolvimento
com o aumento do angulo de ataque. Medidores de pressao estatica e total no plano do
fan foram usados por sua vez para calculo do coeficiente de distor¢do do escoamento,
intalados de forma muito semelhante aquela apresentada na Figura 5.

O experimento em tunel consistiu em calcular o nivel de distor¢do no plano do fan
com o aumento do angulo de ataque da nacele. A curva tipica da distor¢do em relacéo

ao angulo de ataque € ilustrada na Figura 12.
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Figura 12. Forma tipica da curva de distor¢do com relacdo ao angulo de ataque
(Anderson; Baust; Agrell, 2002).
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4.2 Configuracao Numérica
4.2.1 Configuracoes do Solver

As equacdes de Navier-Stokes em sua forma tridimensional, compressivel e em regime
permanente foram resolvidas pelo cddigo comercial baseado em volumes finitos
CFD++ v.14.1.1. A abordagem RANS foi escolhida em fungdo do menor custo
computacional para a industria como justificado anteriormente.

Devido as caracteristicas do fenbmeno estudado, em que ocorre intenso acoplamento
entre presséo e velocidade, todos os casos foram rodados utilizando o solver Density-
Based implicito, que resolve as equag¢fes de momento, continuidade e energia de forma
acoplada e simultanea, enquanto que as equacgdes de turbuléncia sdo resolvidas de
forma segregada conforme intriduzido na Secdo 3.3. DiscretizacBes espaciais de
segunda ordem foram utilizadas.

Trés modelos de turbuléncia foram comparados: k-epsilon Realizavel (Rke), 0 k-w
SST de Menter e a versdo com corre¢do de curvatura do modelo Spalart-Allmaras
(SAcc). O numero de Courant-Friedrichs—Lewy (CFL) foi gradualmente aumentado

até 55 em rampas de 600 iteracGes.

4.2.2 Geometria, Condi¢des de Contorno e Malha Computacional

As simulagdes foram configuradas com o uso de duas condic¢des de contorno (CC). A
nacele foi colocada isoladamente em um farfield semiesférico de tal forma que
detalhes da instrumentacdo e do canal de suc¢do nao foram incluidos. Em seu lugar, a
geometria utilizada foi ligeiramente modificado no software de CAD (Computer-
Aided-Design) Catia V5 para incluir uma superficie de saida (outlet) que desempenhe
o papel da succdo do motor. Esta superficie foi deslocada axialmente para jusante a
fim de ndo influenciar na resolucdo do escoamento proximo ao labio da nacele, regido
investigada de interesse. E importante ressaltar que a regido separada do escoamento
nunca alcancou a superficie de condicdo de contorno , ou seja, ndo ha fluxo reverso
ou entrada de fluido no dominio através desta superficie. Somente meio modelo de
nacele com uso de plano de simetria foi simulado para redugdo de custos

computacionais uma vez que a comparacdo de resultados com um caso teste realizado
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com o modelo completo ndo apresentou diferencas significativas que justifiquem o
dobro do tempo necessario as simulagdes. Informacgdes sobre a configuracdo das

condicdes de contorno sdo fornecidas a seguir:

o Um dominio semiesférico foi imposto e utilizou-se pressure-far-field,
simulando-se condic¢Bes atmosféricas padrdo a nivel do mar. O nimero de
Mach do escoamento foi em torno de 0,3 e o angulo de ataque foi
incrementado de 10 a 30° em intervalos definidos, usando-se a solucdo do

caso anterior como condicao inicial do proximo.

o Como condicdo de saida foi imposto pressure-outlet com pré-
estabelecimento de vazdo massica. Esta condi¢do busca, de forma iterativa,
um valor de pressdo na superficie de contorno que ocasione o fluxo de

massa desejado.

Uma malha estruturada hexaédrica multi-blocos com aproximadamente 4 milhdes de
elementos foi elaborada com o emprego do cddigo comercial ICEM 14.5, com especial
cuidado em relacdo a camada limite. Valores de y+, parametro que revela a capacidade
da malha resolver o escoamento proximo a paredes, foram menores que 1 para todos

0s casos rodados. Detalhes da topologia sdo mostradas na Figura 13.

it
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1
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Figura 13. Topologia da malha no plano de simetria do dominio computacional.
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4.3 Resultados e Analises

A fim de preservacdo de informacdo privada, valores discretos de grandezas do
escoamento foram omitidos e em seu ugar tragaram-se linhas de tendéncia. Alguns
eixos tambeém foram omitidos, preservando-se a escala.

A avaliacdo dos modelos de turbuléncia quanto as suas capacidades em resolver o
escoamento iniciou-se primeiramente com uma analise da distribuicdo da pressao
estatica no labio da entrada de ar, que fornece informaces a respeito da topologia
geral do escoamento. Para manter consisténcia com os dados de tanel disponiveis, a
pressdo estatica no labio é adimensionalizada pelo valor da pressdo total no farfield,
P10. O eixo horizontal consiste em posi¢Oes axiais, x, normalizado pelo comprimento
axial da entrada de ar, [, em que O refere-se ao highlight e 1 a saida do difusor (que
coincide com o plano do fan). Para baixos AoA todos os modelos de turbuléncia
investigados apresentaram resultados muito semelhantes de tal forma que as curvas
praticamente se sobrepuseram. Por este motivo, estudos iniciais referentes a analises
de sensibilidade e blockage foram conduzidas com um modelo de turbuléncia
especifico (SST), porém sem perda de generalidade. A Figura 14 mostra esta

distribuicdo para AoA = 0° na posigdo 6 = 180°.

PS/PIO

+ AoA = 0° Experimental

—AoA =0°SST

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

Figura 14. Distribuicdo da pressdo estatica no labio inferior da entrada de ar
para AoA =0°e 0 =180°.
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Verifica-se boa concordéncia entre o resultado de CFD e as medicbes de tunel,
principalmente na regido externa a nacele. Na regido interna existem pequenas
diferencas, principalmente com relacdo a intensidade do pico de suc¢do. Com o
aumento do AoA, as rodadas de CFD continuaram a fornecer resultados em que o pico
de succdo foi subestimado. Este fato justificou a conducdo de uma analise de
sensibilidade dos resultados de CFD com relacao ao valor da vazdo em massa imposta
na CC. A Figura 15 mostra o resultado para AoA =0°.

+ Experimental

PS/PIO

—Vazdo original [kg/s]
—Vaz3o original + 0,1 [kg/s]
—Vazdo original + 0,2 [kg/s]

—Vazdo original + 0,3 [kg/s]

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

Figura 15. Andlise de sensibilidade dos resultados de CFD com relacéo a vazao

em massa imposta para AoA =0° e 6 = 180°.

A observacédo das curvas mostra que a configuracdo correpondente a vazao original
+ 0,2 kg/s a principio aproxima-se mais da curva de tunel. Assim, conduziu-se um
sweep de AoA e comparou-se a distribuicdo de pressdo em 17°, mostrado na Figura
16.
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PS/PIO

+ AoA = 10° Experimental

—AoA = 10° - Vazdo original [kg/s]

—Ao0A = 10° - Vazdo original + 0,2 [kg/s]

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 " 1.0
X

Figura 16. Comparacao da distribuicdo de pressao entre duas vazdes diferentes
para AoA =17"e 0 =180°.

Ao contrério do que seria inicialmente esperado, a maior vazao em massa ndo implicou
maior intensidade de succdo em AoA superiores. Além disso, na ultima probe de tunel,
posicionadaem x/L = 0,45 (posi¢éo axial mais a jusante do escoamento em que tem-
se medicdes experimentais disponiveis para comparacao), verifica-se que o valor de
pressdo e suas tendéncias afastam-se mais dos dados experimentais, 0 que sugere que
este valor de vazao (vazdo original + 0,2 kg/s) afasta-se do valor de tdnel.

Buscando-se eliminar suspeitas sobre eventuais inconsisténcia entre o ensaio em tdnel
e as rodadas de CFD, investigou-se a possivel ocorréncia de blockage devido as
instalacBes e suportes do modelo de tinel que foram ausentes nas simulac@es em
condigdo de vbo, onde a nacele é colocada isoladamente em um farfield. Efeitos de
blockage sd&o mais intensos em testes de naceles flow-through, uma vez que o
escoamento € imposto a jusante do modelo e pode ter seus perfis de velocidade e
presséo alterados na secédo de teste por efeito de Venturi. Para contornar estes efeitos,
geralmente as medicOes sdo corrigidas com relacdo ao angulo de ataque para que o
ensaio seja consistente a condicdes reais de voo. A suspeita iniciou-se em funcao da
existéncia de um aparente offset de aproximadamente AAoA = 3° na distribuicdo de

pressdo do labio, conforme indicado na Figura 17.
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PS/PIO

» AoA =10° Experimental

—AoA =10° SST

—AO0A =13° SST

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

Figura 17. Distribuicdo da pressdo no labio em aparente efeito de blockage em
0 =10° e 0 = 180° (l&bio inferior).

Em caso afirmativo, as distribuicdes de pressdo em outras posi¢fes circunferenciais
no labio da entrada de ar deveriam apresentariam o mesmo offset. A investigacdo da
distribuicéo de pressdo em 6 = 0°, posic¢do correspondente a porcao superior do labio
da entrada de ar, coincidente ao plano de simetria, revelou os resultados mostrados na

Figura 18.

PS/PIO

+ AoA = 10° Experimental
* A0OA = 13° Experimental
—AoA = 10° SST

—AO0A =13° SST

-0.2 -0.1 0.0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

Figura 18. Distribuicé@o da pressdo no labio em aparente efeito de blockage em
0 =10° e 6 = 0° (I&bio superior).
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Existe 6tima concordancia entre os valores obtidos pelas simulacdes e medi¢des nesta
posicdo circunferencial, fato que foi tido como suficiente para eliminar as suspeitas
que efeitos de blockage estariam presentes.

A Figura 19 compara a distribuicdo da pressdo estatica no labio da nacele para
Ao0A =10° na posicao 0 = 180° prevista pelos trés modelos de turbuléncia investigados.

PS/PIO

+ AoA = 10" Experimental

—A0A = 10° Rke

—Ao0A =10° SAcc

—A0A =10° SST

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

Figura 19. Distribuicdo da pressdo estatica no labio inferior em 6 = 180° para
Ao0A = 10°.

A Figura 20 mostra os contornos de Mach isentropico e as linhas de corrente
superficiais que ocorrem em 10°, revelando o estreito formato do descolamento que é
caracteristico de separacdes induzidas por interacdo entre choque e camada limite
devido a existéncia de zonas localmente supersonicas no labio. A presenca desta regido
separada ja em 10° contribui para a diferenca encontrada entre os resultados numéricos

e as medigdes de tanel.
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Ma Isentrop.

1.29
0.97
0.65
0.32
0.00

Figura 20. Contornos de Mach isentropico e linhas de corrente superficiais em
AoA =10°.

A Figura 21 mostra a evolucdo com o angulo de ataque da distribui¢do de pressao no

labio na posicdo 6 = 180°. A diferenca entre a solu¢do numérica e as medigdes é

pronunciada devido ao crescimento do citado descolamento, que gradualmente avanca

no sentido em direcdo ao plano do fan.

=1
& + AoA = 17° Experimental + AOA = 20.6" Experimental
=%

—AoA =17" Rke —AoA =21° Rke

—A0A = 17" SAcc —A0A =21° SAcc

—AoA =17°SST —A0A = 21° SST

00 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10 00 01 0.2 03 0.4 05 06 07 08 0.9
x/1 x/1

e
& =24" Experimental N
o =25° Experimental
-8

—AOA = 24° Rke —AoA = 25" Rke.

—AoA = 24" SAcc —AoA = 25" SAcc

—AoA =24° SST —AoA = 25" 55T

09

10 00 01 02 03

x/1

Figura 21. Distribuicdo da pressdo estatica no labio inferior da entrada de ar

para diversos AoA e 0 = 180°.
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Em 25° o0 escoamento em tlnel colapsou, aspecto evidenciado pela forma horizontal
da curva experimental de pressdo estatica. Este colapso de camada limite fisicamente
apresenta-se como um subito avanco da separacdo em direcao ao highlight conforme

ilustrado pela Figura 22.

Press_Rec_FAN Press_Rec_FAN

Figura 22. Colapso de camada limite e avango da separacéo em direcao ao
highlight.

Este sUbito avanco da separacdo € representado na curva do coeficiente DC60 como
um grande salto no valor da distor¢do, aspecto evidenciado com clareza pela curva
experimental mostrada na Figura 23. No gréafico sdo indicadas as linhas referentes aos
valores de DC60 = -0,07.

DC60

—Experimental

—Rke prec

—SAcc prec

—SST prec

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28 29 30
AcA[°]

Figura 23. Comparacao do coeficiente de distor¢cdo DC60 previsto pelos modelos
de turbuléncia investigados.
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A predigdo deste angulo via CFD é tardia. Os modelos Rke e SAcc indicaram o colapso
em 26°, enquanto o modelo SST indicou 27°. As Figuras 24 a 29 ilustram o

desenvolvimento e a topologia da regido separada com o aumento do AoA para 0S

modelos de turbuléncia SST e Rke.

Figura 24. Comparacao da separacao entre os modelo SST e Rke em AoA = 10°.

Figura 25. Comparacao da separacdo entre os modelo SST e Rke em AoA = 15°.
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SST e Rke

Figura 26. Comparacao da separacao entre os modelo SST e Rke em AoA = 17°.

Figura 27. Comparacao da separacdo entre os modelo SST e Rke em AoA = 21°.
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Figura 28. Comparacao da separacao entre os modelo SST e Rke em AoA = 24°.

Figura 29. Comparacao da separacdo entre os modelo SST (AoA = 27°) e Rke
(AOA = 26°).
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As rodadas de CFD exibem boa representatividade e em geral concordam bem com as
medicdes para baixos angulos de ataque. A intensificacdo da separacdo com o aumento
do Ao0A contribui para que diferencas entre resultados numéricos e experimentais
aumentem devido a especificidades de cada modelo de turbuléncia, que resolvem o
fendmeno modelando diferentes parametros e equacgdes para descrever as flutuagdes
no escoamento, conforme visto nas Figuras 24 a 29, que mostram diferentes padrbes
da bolha de recirculagdo para os mesmos angulos de ataque. Atualmente, muitos
esforcos tém sido realizados para desenvolver e aperfeicoar ferramentas
computacionais que tragam melhorias neste sentido. Probst et al (2013) afirmam que
a hipotese de turbuléncia isotrépica ndo é consistente para stall de asa e de nacele,
reforcando o fato que metodologias tipicas de simulacdo em RANS com uso de
modelos de turbuléncia de 2 equacgdes falhardo em resolver a regido separada com
grande fidelidade. Estudos recentes realizados pelos autores mostram que modelos
baseados na tensdo de Reynolds, conhecidos como Reynolds Stress Models (RSM),
lidam melhor com estes fendmenos.

Com base nos resultados apresentados neste estudo de validacdo e ciente das
limitacOes de simulagbes RANS, adotou-se uma metodologia com a qual o estudo
paramétrico foi conduzido. Buscando-se conservadorismo, o modelo de turbuléncia
k-w SST pré-condicionado foi adotado uma vez que, ao prever maiores niveis de
distorcdo e, consequentemente, um envelope de operacdo mais restrito, fornece
margem de seguranca para o projeto preliminar de nacele conduzida via CFD. Esta
metodologia portanto foi adotada para a investigacdo paramétrica realizada neste
trabalho.
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5 ESTUDO PARAMETRICO

InvestigacOes experimentais a respeito dos parametros geométricos de entradas de ar
de naceles e suas influéncias sobre o escoamento foram conduzidas na década de 70
por diversos autores, motivados a época pelo desenvolvimento da ora ainda crescente
industria aeronautica. Ensaios em tunel consistiam na principal ferramenta de projeto
aerodinamico e poucos estudos acerca do problema foram realizados utilizando uma
abordagem numérica, em funcdo da pouca tecnologia existente. Atualmente, em
funcdo do répido avanco das ferramentas computacionais, a crescente necessidade da
industria por solugdes cada vez mais otimizadas em favor da diminuicéo do arrasto e
da expansdo do envelope de operacdo, somadas as exigéncias certificatorias, tornaram
as simulacdes numéricas uma das principais ferramentas de projeto de nacele.

Esta secdo aplica a metodologia numérica apresentada no estudo de validacéo que foi
adotada de acordo com critérios considerados satisfatorios para andlise de
escoamentos em naceles que operam proximo a condicBes de stall para realizar o
estudo paramétrico da geometria do labio da entrada de ar, tendo como geometria de
estudo uma nacele nao proprietaria e disponivel para a comunidade cientifica.

Primeiramente, simulacdes foram conduzidas com o objetivo de determinar o
desempenho e o envelope de operacdo da nacele original. De posse de resultados,
foram realizadas alteragdes no formato da entrada de ar com o objetivo de melhor
compreender a influéncia que certos parametros geométricos exercem sobre 0

escoamento.

5.1 O Projeto de Nacele - Parametros Geométricos

Recentes estudos numéricos a respeito de desempenho de naceles de aeronaves
comerciais tém sido publicados na comunidade cientifica. Colin et al (2007),
interessados em prever desempenho de nacele em condicBes de vento de traveés,
avaliaram a eficiéncia com que diversos modelos de turbuléncia lidam com o
problema. Trapp (2012) conduziu extensa investigacdo numérica sobre a dindmica
envolvida na separagdo do escoamento também em condicdes de vento de través e
chegou a concluséo que dois parametros exercem grande influéncia: o contraction-

ratio e a razdo de elipse. O contraction-ratio é definido pela equagéo (5.1):
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CR = (g—;’)z (5.1)

em que Dy € o didmetro do highlight e Dy € o didmetro da garganta.

A razdo de elipse por sua vez ¢é definida como a razdo entre o comprimento do semi-
eixo maior (axial a linha de centro da nacele), a, e 0 comprimento do semi-eixo menor
(perpendicular a linha de centro), b, da elipse que constitui a forma do labio, de tal

forma que:
a
Razdo de elipse = 3 (5.2)

A Figura 30(a) mostra a localizacdo dos pardmetros geométricos na entrada de ar de
naceles, ao passo que a Figura 30(b) fornece detalhes dos parametros do labio.
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< Internal lip

—Streamline

@) Inlet nomenclature, (b) Entry lip nomenclature.

Figura 30. Parametros geométricos para o projeto de entradas de ar de naceles
aeronauticas (Chou; Luidens; Stockman, 1977).

5.2 Apresentacao das Geometrias de Estudo
A presente investigacao foi feita com base em uma versdo modificada da nacele DLR-
F6 (DLR, 2003), nacele de tinel de vento utilizada pela comunidade cientifica nos

Drag Prediction Workshops da AIAA. Originalmente uma nacele flow-through
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(simplesmente permite 0 escoamento passar através, escoamento este imposto a
montante pelo tanel, ao contrario das denominadas powered, que sdo conectadas a um
canal de sucgdo que impde a vazdo, simulando o efeito do motor), foi ligeiramente
alterada de forma a ser axisimétrica, e foram adicionadas superficies de condicfes de
contorno de saida para auxiliar nas simulagdes. Além disso, foi incorporado um
spinner a nacele para melhor representar a area da secao transversal de um motor real,
conforme mostra a Figura 31. Para evitar confusées com as diferentes naceles criadas
no decorrer do estudo paramétrico, a nacele DLR-F6 sera referenciada daqui em diante

neste trabalho como DLR-F6 Baseline.

Figura 31. Nacele DLR-F6 Baseline com inclusao de spinner.

Dimensdes gerais da nacele s&o indicadas na Tabela 1.

Tabela 1. Dimensoes fisicas da nacele DLR-F6 Baseline.

Caracteristica Dimens&o [mm]
Diémetro do highlight 159,7
Diametro da garganta 143,3
Diametro do fan (saida do difusor) 159,0
Didmetro do bocal de exaustéo 149,1
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Comprimento da nacele 521,8

Diametro do spinner 45,4

Angulo do spinner 57°

Distancia axial da ponta do spinner
58,4

ao highlight

Duas geometrias foram criadas modificando-se o labio da entrada de ar da nacele
DLR-F6 Baseline. O primeiro caso investigado consistiu na alteracdo do contraction-
ratio original de 1,24 para 1,3, e mantendo-se a razdo de elipse. No segundo caso,
alterou-se a razdo de elipse original de 2,16 para 2,5, mantendo-se o0 contraction-ratio
original. A Tabela 2 apresenta as denominacdes e valores dos parametros do labio para
as 3 naceles analisadas.

Tabela 2. Denominacéo e parametros das naceles modificadas.

Geometria Contraction-ratio Razéo de elipse
DLR-F6 Baseline 1,24 2,16
DLR-F6-P1 1,30 2,16
DLR-F6-P2 1,24 2,50

A Figura 32 mostra os perfis das entradas de ar modificadas em comparacdo com a

forma baseline.

— DLR-F6 Baseline
— DLR-F6-P1
— DLR-F6-P2

Figura 32. Comparagao entre os perfis modificados da entrada de ar da nacele
DLR-F6 Baseline.
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A parametrizagdo da geometria foi realizada de forma a manter o comprimento total
da nacele constante, bem como o didmetro da garganta e do didmetro da saida do
difusor. Dessa forma, a alteracdo na razéo de elipse implica em alteracdo conjunta do
comprimento do difusor e de seu angulo efetivo.

A seguir sdo fornecidos detalhes das configuracdes de solver e aspectos de malha

utilizados nas simulagdes da investigacao paramétrica.

5.3 Configuracdo Numérica
5.3.1 ConfiguracGes do Solver

A mesma configuracdo de solver empregada na etapa de validacdo foi utilizada em
todos os casos investigados. O modelo de turbuléncia k- SST de Menter foi usado,
escolhido como o mais apropriado, dentre os analisados, para simulagdes de nacele em
alto angulo de ataque de acordo com critérios expostos na Secdo 4.3.

5.3.2 Condigoes de Contorno e Malha Computacional

A mesma topologia de malha estruturada da etapa de validacdo foi utilizada nesta
investigagdo paramétrica. Foi elaborado um arquivo script no codigo comercial ICEM
14.5 a fim de assegurar os mesmos parametros de malha em todas as geometrias,
garantindo assim consisténcia na comparacdo de resultados e tornando-os
independente de variacBes de malha. O volume consiste em aproximadamente 4
milhdes de elementos e valores de y+ foram mantidos inferiores a 5. A Figura 33
mostra em aspectos da topologia de malha, enquanto a Figura 34 mostra em detalhes

a regido do labio.
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Figura 33. Topologia da malha hexaédrica usada na investigacdo paramétrica.
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Figura 34. Detalhe da malha no labio da entrada de ar e visualizagdo dos
elementos de camada limite.
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Foram utilizados no labio da nacele 40 elementos uniformes na dire¢do axial e 100 na
diregdo circunferencial. Na camada limite foram utilizados 50 elementos obedecendo

a uma lei bigeométrica de crescimento, sendo a altura do primeiro elemento junto a

superficie igual a 0,005mm.
Condicg6es de contorno semelhantes aos casos de validacdo foram utilizadas:
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e Sobre o dominio semi-esférico estabeleceu-se pressure-far-field. O numero de
Mach foi mantido constante em 0,27 e variou-se 0 angulo de ataque de 5 a 20°

em intervalos definidos.

e Como condic¢do de saida do dominio, impds-se pressure-outlet com imposicao
de 1,80 kg/s de vazdo massica, de tal forma que o fluxo maéssico referente a
area da garganta corresponda a 116 kg/(m?-s), valor tipico de motores
turbofan de alto bypass operando em maxima poténcia e semelhante ao caso
de validacéo.

Os valores utilizados nas simulagdes sdo resumidos na Tabela 3.

Tabela 3. Valores usados nas configuracdes de condic¢des de contorno.

Pressure-far-field Valores
Pressdo estatica absoluta 101325 Pa
Temperatura estatica 288,15 K
Angulo de ataque 5a20°
Intensidade de turbuléncia 3%
Raz&o de viscosidade turbulenta 5
Mach 0,24
Pressure-outlet Valores
Vazdo em massa especificada 1,80 kg/s

5.4 Resultados de Desempenho

Os resultados das simulagdes mostraram que as duas configura¢ées modificadas de
nacele implicaram a expansdo do envelope de operacdo, ou seja, o valor
DC60 = —0,07 foi atingido em um angulo de ataque superior a nacele baseline. A
Figura 35 compara as curvas de distor¢do das trés geometrias investigadas obtidas

pelas rodadas de CFD.
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Figura 35. Curvas de distor¢cdo DC60 para as trés entradas de ar investigadas.

Comparando a forma baseline,

que atinge o valor de DC60 = -0,07 em 14°, as

configuracBes P1 e P2 atingem em respectivamente 19 e 17° aproximadamente. A

Tabela 4 resume o envelope de operagdo com base neste critério de desempenho.

Tabela 4 - Envelope de operacdo com base no parametro DC60.

Geometria de Nacele

AoA (°) para DC60 =-0,07

DLR-F6 Baseline 14
DLR-F6-P1 19
DLR-F6-P2 17

Para a configuracédo baseline, os contornos de Mach isentropico e as linhas de corrente

para 10 e 11° sdo mostrados na Figura 36. Os contornos de pressao total (em que alta

recuperacdo de pressdo é representada pela cor vermelha e baixas recuperagdes pelas

cores amareladas) junto ao spinner sdo mostrados para indicagéo da posigéo relativa
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do fan e para indicacdo qualitativa e visual da influéncia da separacéo a jusante do

escoamento.

Ma Isentrop.

1.31
0.98
0.66
0.33
0.00

Figura 36. Contornos de Mach isentrépico e linhas de corrente superficiais em
AoA =10° (esquerda) e 11° (direita) - DLR-F6 Baseline.

O escoamento encontrou-se completamente colado em 10°, ao passo que uma pequena
separagdo aparentemente induzida por choque inicia-se em 11°, identificada pelo
surgimento de uma estreita bolha na regido de pico de nimero de Mach isentrépico.
Com o aumento do angulo de ataque, porém, enxerga-se que além da separacéo
proxima a garganta, que naturalmente expandiu em comprimento, uma segunda
separagdo inicia-se no difusor da entrada de ar, conforme mostrado na Figura 37. Em
15° a separacdo finalmente colapsa, justificando o salto no valor da distor¢éo
apresentado pelo grafico de DC60 na Figura 35.

Ma Isentrop. Ma Isentrop.

Figura 37. Contornos de Mach isentrépico e linhas de corrente superficiais em
AoA = 14°(esquerda) e 15° (direita) - DLR-F6 Baseline.
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Como explicado na Secgdo 2.1 referente a Fenomenologia, 0 monitoramento de uma

determinada probe de presséo total pode ser usado para auxiliar na deteccdo do angulo

de separacdo. Confirmando numericamente o experimento de Miller; Abbot (1973),

uma tomada de presséo localizada em 0,82 da distancia hub to tip fornece bons

indicativos sobre a completa separacdo de l&bio, que inicia em 15° na nacele DLR-F6

baseline conforme mostra a Figura 38:
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0.3 1

0.4

0.5 1
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Distancia hub to tip normalizada

0.8

0.9 1
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— AoA=14°

—AoA=15°

1.0

0.60 0.65 0.70 0.75 0.80 0.85 0.90 0.95 1.00 1.05

Figura 38 - Distribuicdo da pressao total no rake posicionado

circunferencialmente em 0 = 180°.

Os contornos de isolinhas de recuperagdo de pressdao na face do fan séo

representados na Figura 39, que compara 0 desenvolvimento da distor¢do do

escoamento com o angulo de ataque para a geometria baseline e para a configuracéo

P1. E visivel que a modificacdo no contraction-ratio do labio da nacele fornece

maiores valores de recuperacdo de pressdo para o fan para as mesmas condic¢des de

operacdo, 0 que ocasiona ganhos na eficiéncia térmica do ciclo motor.
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Figura 39 - Isolinhas de recuperacéo de pressdo no plano fan para a nacele
DLR-F6 baseline (esquerda) e nacele DLR-F6-P1 (direita).

Comparando-se 0 Mach isentrépico na superficie das entradas de ar para as
duas geometrias, € possivel observar que, para um mesmo AoA, a configuracdo P1
apresenta menores valores, o que significa menor propensao a separacao induzida por

choque, conforme pode ser visto na Figura 40.

Ma Isentrop. Ma Isentrop.

1.28 1.28
0.96 0.96
0.64 0.64
0.32 0.32
0.00 0.00

Figura 40 - Comparacdo do Mach isentropico na superficie da entrada de ar das
naceles baseline e DLR-F6-P1.
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A topologia da separacdo é mostrada na Figura 41, em que as comparam-se as linhas
de corrente superficiais (em cinza), linhas restritas ao plano de simetria e

tridimensionais (em preto).

Figura 41 - Linhas de corrente que configuram o escoamento separado na
entrada de ar.

A analise da distribuicdo do coeficiente de atrito axial ( Cr, ) e sua evolugdo com o
angulo de ataque confirma as observagdes e fornecem indicacBes mais quantitativas
sobre a tendéncia do escoamento a separacao. O coeficiente de atrito axial é definido
da mesma forma que na equacéo (2.1), porém considera apenas a componente axial do
vetor cisalhamento.

O resultado para AoA = 10° é mostrado na Figura 42.
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Figura 42. Coeficiente de atrito axial para as 3 configuracdes de nacele em
AoA =10".

A forma baseline apresenta uma estacdo axial em que o valor do coeficiente de atrito
é bem proximo de zero, indicando grande tendéncia a separacdo e a aproximacao do
chamado separation-onset. Para o mesmo AoA de 10°, as duas configura¢des
modificadas apresentam valores superiores e mais afastados do zero, indicando mais
resisténcia a separacdo do escoamento. E possivel também identificar outra estagdo
axial da entrada de ar que mostra tendéncias a separar (ou seja, o coeficiente de atrito
tende a zero): no difusor, em aproximadamente x/L = 0,7.

As mesmas curvas, agora para 16°, sdo mostradas na Figura 43.
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Figura 43. Coeficiente de atrito axial para as 3 configuracdes de nacele em
A0A = 16°.

Os resultados séo interessantes na medida que € possivel identificar todas as
configuracdes de escoamento que podem ocorrer em entradas de ar. A nacele baseline
encontra-se completamente descolada, com valores negativos de Cy, em quase toda a
extensdo da entrada de ar, do highlight a saida do difusor (a ndo ser por uma pequena
regido positiva entre x/L = 0,1 e 0,4 que ocorre devido ao fato do fluido estar
recirculando no sentido positivo). A nacele DLR-F6-P1 encontra-se proximo ao
separation-onset, com Cr, aproximando-se de zero na regido da garganta. A nacele
DLR-F6-P2 por sua vez apresenta-se separada apenas na regido proxima a garganta.

O ganho no envelope de operacdo é acompanhado de um aumento no valor do arrasto
de nacele. A Tabela 5 registra os coeficientes de arrasto C, obtidos com base em na

area da maior secdo transversal das naceles (igual para todas as configuragdes).
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Tabela 5. Coeficiente de Arrasto para as geometrias de nacele investigadas.

Geometria de Nacele Coeficiente de Arrasto
DLR-F6 Baseline 1,70185
DLR-F6-P1 1,70260
DLR-F6-P2 1,70305

E importante ressaltar que os valores sdo somente qualitativos, uma vez que na
industria o coeficiente de arrasto de componente aeronauticos é geralmente calculado
com base na area projetada da asa da aeronave. De uma forma ou de outra, os valores
somente indicam que ha um aumento no valor do C, para as configuracdes
modificadas, o que serial natural devido ao espessamento do labio e a maior

contribuicdo do arrasto viscoso.
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6 CONCLUSOES

Este trabalho apresentou uma investigacdo sobre metodologias numéricas para
simulacéo utilizando CFD de escoamentos em entradas de ar de naceles de motores
aeronauticos em condicdes operacionais de alto angulo de ataque e alta poténcia,
situacOes criticas para o desempenho da aeronave. Foram conduzidas simulagdes
RANS para avaliar a fidelidade com a qual modelos de turbuléncia convencionais
resolvem o escoamento separado, tendo sido comparados resultados numeéricos com
medicdes de ensaio de tlnel de vento, projeto realizado pelo autor durante seu estagio
na empresa. Verificou-se que o modelo k — w SST de Menter resolve bem o
escoamento para pequenas separacdes e prevé valores superiores de distor¢do. Dessa
forma, € um bom modelo para projeto de nacele preliminar, mostrando-se
conservativo.

Conceitos relativos ao projeto de nacele foram introduzidos e investigagdes
paramétricas mostraram a influéncia de certos parametros geométricos sobre o
escoamento. Confirmou-se que o contraction-ratio e a razdo de elipse do labio
constituem parametros geomeétricos que exercem crucial importancia sobre a operagédo
da nacele, sendo responsaveis pelos valores de pressdo de recuperacdo e distorcao
direcionados ao plano do fan. Estes parametros controlam a espessura do labio, de tal
forma que um l&bio mais espesso e arredondado apresenta curvaturas menos
acentuadas, o que contribui para valores de pico de numero de Mach superficial
menores. Constatou-se 0 aumento do envelope de operacdo definido com base no
coeficiente de distor¢cdo DC60 = -0,07 para as duas naceles investigadas.

Os ganhos de desempenho associados a pequenas modificacbes geométricas no labio
da entrada de ar foram acompanhados por um consequente aumento do coeficiente de
arrasto em decorréncia da maior espessura da geometria do labio. Como todo projeto
de engenharia, ha um tradeoff entre 0 ganho de desempenho associado a um
determinado critério (operacdo em alto AoA) e a perda de desempenho associado a
outro critério (v6o em cruzeiro, por exemplo). Verifica-se que o projeto aerodinamico
de naceles é altamente contrastante e multidisciplinar, na medida que a solu¢do mais

otimizada com relacdo a determinado critério € uma escolha de projeto que deve ser
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analisada com base no desempenho esperado para a aeronave, que deve cumprir

determinados requerimentos de missao.
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