Escoamentos Compressiveis

Capitulo 05

Escoamentos quase-
unidimensionais



5.1 Introducao

 No escoamento quase-unidimensional, a
area da secao transversal do escoamento
€ uma funcao da posicao somente:
A=A(X).

» Solucoes aproximadas para problemas
tridimensionais.

» Estudos preliminares para tuneis de vento
e motores-foguete podem ser feitos
empregando-se 0 modelo quase-
unidimensional.
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5.2 Equacoes governantes

» Equacgao da continuidade:
- - 0
—ppV-dS =— dvV
fov-as =5 ff

vV

piu, A =p,u,A,

 Equacao do momentum:
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5.2 Equacoes governantes

 Equacao do momentum:

— Considerando-se regime permanente e
auséncia de forcas de corpo.

Ay
p1A1+p1qul+'[41 pdA=p2A2+p2u§A2

» Equacgao da energia:
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5.2 Equacoes governantes

» Equacgao da energia:
— Considerando-se regime permanente e
auséncia de forcas de corpo.

I/l2 I/l2
h+—=h,+—
2 2

h, = const.




5.2 Equacoes governantes

* Forma diferencial das equacoes:

—Em geral, as leis de conservacao sao
expressas na forma diferencial ao invés da
forma integral ou algébrica no caso de
escoamentos quase-unidimensionais.

dlpuA)=0
dp =—pudu
dh+udu=0



5.3 Relacao area-velocidade

« Da equacao da continuidade:

dp du dA
+—+—=
P u A

0

* Da equacao do momentum:

@zdpdpz—udu
p dpp




5.3 Relacao area-velocidade

 Lembrando-se que o0 escoamento &
iIsentropico:

dp_(dp) _ .
dp \dp),

« Combinando as relacoes anteriores:

dA_( ., du
=)




5.3 Relacao area-velocidade

M<I1

M > 1




5.3 Relacao area-velocidade

 Para M—0, que no limite corresponde ao
escoamento incompressivel, a equacao
anterior mostra que A-u=const, 0 que €
familiar a equacao da continuidade para
escoamentos incompressiveis.

« Para 0 < M < 1 (escoamento subsonico),
um aumento na velocidade é associado a
um decrescimo da area (e vice-versa).
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5.3 Relacao area-velocidade

« Para M > 1 (escoamento supersdnico), um
aumento na velocidade esta associado a
um aumento da area e vice-versa.

 Para M = 1(escoamento soOnico), tem-se
dA/A = 0, 0 que matematicamente corresponde
a um minimo ou maximo na distribuicao de
area. A area minima € a unica solugao
fisicamente realista.
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5.3 Relacao area-velocidade

M=1
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5.3 Relacao area-velocidade

http://cobweb.ecn.purdue.edu/~propulsi/propulsion/rockets

/liquids/ssme.html
iquids/ssme.htm Fonte: http://bilddb.rb.kp.dIr.de
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5.3 Relacao area-velocidade

* Tunel de vento supersonico:

Fonte: http://www.isl.eu/en/Content/aerodynamic-
testing.aspx
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5.4 Bocais

» Hipotese:
— Gas caloricamente perfeito.

 Estudos realizados:

— Escoamento puramente isentropico em

regimes subsonico e supersonico atraves de
bocais.

— Efeito de diferentes razdoes entre pressoes
através de bocais.
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5.4 Bocais

» Estudo puramente isentropico.
— Para a garganta do bocal tem-se:

* %
M = u

= 2
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» Relacao numero de Mach-area:

]

5.4 Bocais

2

Y+1

1+

y—1

2

(v+1)/(v-1)
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1.0

5.4 Bocalis
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Figure 5.14 | Isentropic supersonic nozzle flow.
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5.4 Bocais

» Efeitos de diferentes razoes de pressoes:

—Para que um escoamento supersonico
iIsentropico isento de qualguer chogue ocorra,
€ necessario que p,/p, atenda a relagao
isentropica.

— O que ocorre, entdo, se a razdo P./ Py ndo for
igual ao valor isentropico, ou seja, a pressao
a jusante da saida do bocal for controlada por
algum mecanismo alheio ao escoamento?
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5.4 Bocais

 Aumentando-se gradualmente a diferenca
entre as pressoes de saida e de entrada:

A
A*
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5.4 Bocais

* Para escoamentos completamente
subsonicos, existem Infinitas solugcoes
iIsentropicas para o bocal convergente-
divergente, onde p./pP, e A/A sdo oS
fatores controladores das propriedades
locais do escoamento para qualgquer
secao. Isto contrasta diretamente com o
caso supersonico, para o qual existe
apenas uma solucao isentropica.
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5.4 Bocais

 Para todos os casos anteriores, o fluxo de
massa aumenta com o0 aumento da
pressao de saida (p,).

« Quando p, € reduzido para p_,, atinge-se 0
escoamento soOnico na garganta do bocal.
Neste ponto, se p, for reduzido para p_;, 0
niumero de Mach na garganta nao se
modificara: na garganta, o numero de
Mach nao pode ser superior a 1.
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5.4 Bocais

* Assim, 0 escoamento isentropico na parte
convergente do bocal nao sera mais
afetado por variacbes na pressao de
saida. Nao importa quao pegquena seja a
pressao na saida, se p, < p,; 0 fluxo de
massa nhao € alterado, condicao esta
chamada de escoamento blogqueado.
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5.4 Bocais

O que ocorre se a pressao de saida for
reduzida a um valor abaixo de p,? Com
relacdo a parte convergente do bocal,
nenhuma mudanca € observada; na parte
divergente, 0 escoamento Inicia-se
supersonico. Contudo, como uma unica
solucao isentropica &€ possivel, ocorrera
uma onda de choque normal.
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5.4 Bocalis
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5.4 Bocais

« A posicao da onda de choque ¢€
determinada pela necessidade de que o
aumento de pressao provocado pela onda
de choque, associado ao aumento
proveniente do escoamento subsonico na
parte divergente do bocal seja igual a
pressao de saida do bocal.
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5.4 Bocais

+ A medida que a pressdo de saida
reduzida, o chogue se move em direcao
saida do bocal.

 Para um determinado valor de pressao,
pP.ss 0 choque ocorrera exatamente na
saida do bocal. A pressao que representa
a solucao isentropica, contudo, € um valor
D., Inferior a ps.

e
a
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5.4 Bocais

« Se a pressao de saida (ambiente) for
reduzida, de modo que fique entre os
valores de p,. e p,, tem-se um bocal
superexpandido, com a formacao de
ondas de choque obliquas, apds a saida
do bocal.

« Se a pressao ambiente for reduzida
abaixo de p,, entao o bocal é dito
subexpandido, havendo a formacao de
ondas de expansao apos a saida do
bocal.
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5.4 Bocalis

Normal shock




5.4 Bocais

* A localizacao da onda de choque normal
no interior de um bocal pode ser feita de
duas formas: método iterativo ou metodo
direto (porém, mais elaborado).

« No método iterativo, assume-se o valor
para a razao de areas (A/A,) para o qual o
choque ocorre. Obtém-se, entao, o valor
de (p,/p,), verificando se o valor obtido é
compativel com o valor especificado; se
nao for, uma nova posicao do choque
deve ser considerada.
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5.4 Bocais

* No método direto, deve-se seguir o
procedimento:

— Considere que 0 gas em repouso apresente

uma pressao igual a p, no reservatorio

(pressao de estagnacao) e que a pressao na
saida do bocal seja p..
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Figure 5.19 | Conditions associated with a normal 32
shock standing inside a nozzle.



5.4 Bocais

— Para um escoamento blogueado:

. (v+1)/(y-1)
\/?O R\ vy+1

— Como o fluxo de massa e a temperatura de
estagnacao sao constantes atraves de uma
onda de choque:

p, A" = const

Poi Aﬂ; = Py A*z = Poe AZ
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5.4 Bocais

— Deste modo, obtém-se:

e pe Ae ( pe j Ae
Po. A: Po A>1k Po A>1k
— Das formulacoes alternativas para a equacao
da energia tem-se:

~y/(y-1)
pe — (1 Y—IMZZJ
pOe 2
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5.4 Bocais

— Da relacao entre areas:
~(y+1)/[2(y-1)]

A i _
° = L2 (l+—y lej
A, M,|\y+1 2 |

— Combinando-se as duas ultimas expressoes:

+ — x\ 2
MZZ—L—F 1 +( 2 j( 2 j(y 1)/(y 1) pOeAe
©y=1 \(y-1) \y-1){y-1 p, A,
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5.4 Bocais
* Passos seguintes:
— Obter p,,./p, a partir do numero de Mach M.,

— Calcular a razao entre as pressoes totais (de
estagnacao) atraves do choque:

Por _ Poe _ Poe Pe

Por  Por  P. Po
— A partir de p,, /p,,, Obter o valor de M,.
— Com o valor de M|, calcular A,/A;.

—Uma vez que A /A =A /A, pode-se obter a
localizacao da onda de choque no interior do
bocal. 36




5.5 Difusores

« Considere a situacao em que se deseja
construir um tunel de vento supersonico,
gue deva operar a Mach 3 e cuja pressao
de saida seja igual a atmosférica. Quais
sao as solucoes possiveis?

Do = 36.7 atm
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5.5 Difusores

—— i ——— -

M, =3

P, =3.55 atm p, = 0.097 atm

Py =P =1 atm

normal shock

o JLLLLLL L L L LL L L L L L
Y =3 M, =0.475 M<1
5 | p,=0.857atm Poo = 1 atm
p, =0.083 atm Do, = 1 atm Poo = Do,
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5.5 Difusores

 Funcao dos difusores: desacelerar um
escoamento com a menor perda de
pressao total (ou de estagnacao) possivel.

» Condicao ideal: comprimir o0 escoamento
Isentropicamente.

* Na pratica, € extremamente dificil prevenir
a ocorréncia de choques obliguos no
interior de dutos.
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5.5 Difusores

« Além dos choques, existem os efeitos de
atrito e de trocas térmicas, que tornam o
projeto de um difusor isentropico perfeito
fisicamente impossivel.

« Existe teoricamente, contudo, a
possibilidade de reduzir as perdas de
pressao através de uma sequéncia de
choques obliquos, com um choque normal
ao final ao invés de um unico choque
normal.
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5.5 Difusores

I ; | Subsonic flow
|=; Supersonic flow - -

A’l = A* (nozzle throat) At.2 (diffuser throat)

Figure 5.23 | Nozzle with a conventional supersonic diffuser.

Figure 5.24 | Oblique shock pattern in a two-dimensional supersonic diffuser. The flow is
from left to right, and the inlet Mach number is 5.



5.5 Difusores

A reducao das perdas com relacao a
pressao total, no entanto, € menor que a
esperada devido a interacao existente
entre as ondas de chogue e a camada
limite viscosa nas paredes do difusor, que
cria novas perdas de pressao.

* Assim, o potencial total de um difusor via
choques obliguos nunca € plenamente
atingido.
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5.5 Difusores

» Existem diversos modelos para se obter a
eficiéncia de difusores. No caso de um
tunel de vento supersonico, a definicao
mais usual compara a razao da pressao
total real no difusor (p,, / p,) com a razao
da pressao total no caso de uma onda de
choque normal hipotética (p,, /py)-

(pdo/p() )real

(p 02 / Poi )choque normal em M,

MNp =
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5.5 Difusores

«Se 1n, = 1, o difusor real possul
desempenho semelhante ao de um difusor
de choque normal. Para escoamentos
supersonicos com numero de Mach baixo,
difusores apresentam desempenho
ligeiramente superior ao de ondas de
choque normais (n, > 1); no caso de
condicoes hipersbnicas, a recuperacao
através de choques normais € a melhor
condicao esperadaen, < 1.
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5.5 Difusores

 Na nomenclatura de tuneis de vento, a
estriccao do bocal € chamada de primeira
garganta e a do difusor, de segunda
garganta. Devido ao aumento de entropia
no difusor, A, > A,,. Pode-se mostrar que:

A, _ Po
Atl poz
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5.5 Difusores

« Caso a area da segunda garganta seja
menor que a necessaria pela relacao
anterior, o fluxo de massa do tunel nao
pode ser tratado pelo difusor, que fica
“vlogueado” e Impede o0 escoamento
supersonico no bocal.

* Apenas no caso de um difusor perfeito a
area da segunda garganta é igual a da
primeira.
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5.5 Difusores

» Para difusores supersonicos tipicos, n, €
muito sensivel a A,,.

A

Figure 5.25 | Schematic of the variation of diffuser efficiency with second

throat area. 4 7




5.5 Difusores

* O problema mais sério com difusores, no
entanto, esta relacionado a inicializacao
do funcionamento do equipamento. No
periodo transiente, a configuracao do
escoamento ¢é complexa e nao
perfeitamente entendida.

» Geralmente ocorre uma onda de choque
normal, que percorre todo do duto do
bocal ao difusor.
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5.5 Difusores

« Quando a onda de choque atinge a
entrada do difusor, a garganta do mesmo
deve ser suficientemente grande para que
o fluxo de massa atravesse o difusor sem
problemas.

« A area da garganta, nesse momento,
contudo, deve ser maior que o valor que
garante 0 maximo desempenho do
difusor.
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5.5 Difusores

- HA a possibilidade de construcao de
difusores com area de garganta variavel,
mas sao normalmente complexos e de
elevado custo.

* As discussoOes apresentadas para tuneis
de vento podem ser estendidas para
tomadas e saida de ar de motores a jato.
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5.5 Difusores

* Ressalta-se que o escoamento real em
difusores é uma interacao complexa entre
ondas de choque e camadas-limite que
ainda nao € completamente entendida.

« Um grande numero de parametros deve
ser considerado para o0 projeto de
difusores, de modo que 0 mesmo se
baseia em dados empiricos e inspiracao.
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5.6 Reflexao de onda a partir de
um contorno livre

 Considere um jato de exaustao de um
bocal em um ambiente atmosférico. Nesta
situacao havera uma interface entre o jato
e O ar quiescente ao redor.

Figure 5.26 | Shock wave incident on a constant-pressure boundary.
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5.6 Reflexao de onda a partir de
um contorno livre

« A variacao da pressao atraves do
contorno deve ser preservada, ainda que
nao se tenha uma fronteira sélida.

 Por nao se constituir em uma fronteira
solida, tanto o tamanho quanto a direcao
da fronteira podem ser alterados por
agentes externos, como uma onda de
choque obliqua.
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5.6 Reflexao de onda a partir de
um contorno livre

Figure 5.27 | Reflection of an expansion wave incident
on a constant-pressure boundary.

Figure 5.28 | Schematic of the diamond wave pattern in the
exhaust from a supersonic nozzle.
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5.6 Reflexao de onda a partir de
um contorno livre

» Como resultado do capitulo 4, tem-se que:

 Ondas Incidentes sobre um contorno
solido sao refletidas do mesmo modo, ou
seja, uma onda de compressao ¢ refletida
como onda de compressao € uma onda
de expansao € mantida como onda de
expansao.
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5.6 Reflexao de onda a partir de
um contorno livre

« Como consequéncia do estudo de
contornos livres, tem-se que:

* Ondas incidentes sobre um contorno livre
sao refletidas de modo oposto, ou seja,
uma onda de compressao € refletida como
onda de expansao e uma onda de
expansao, como de compressao.
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.6 Reflexao de onda a partir de
um contorno livre

Padrao de onda em diamante de um jato
livre axissimétrico (similar a exaustao de
um motor-foguete). M é o comprimento
de onda do primeiro diamante.
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5.7 Escoamentos VIiSC0OSOS:
interacao entre camadas-limite e
ondas de choque

* O modelo inviscido unidimensional prevé
gue, para uma pressao de saida de um
bocal menor que a pressao ambiente haja
a formacao de uma onda de choque
normal no interior do bocal, conforme visto
anteriormente.
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5.7 Escoamentos VIiSC0OSOS:
interacao entre camadas-limite e
ondas de choque

 Na realidade, existe uma camada-limite
gue se desenvolve ao longo das paredes
do bocal. No caso de uma onda de
choque, existe a interacao entre o choque
e a camada-limite, resultando em uma
configuracao de choque tipo lambda.
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5.7 Escoamentos VIiSC0OSOS:
interacao entre camadas-limite e
ondas de choque

O nucleo do escoamento se separa da
parede e movimenta-se praticamente com
area constante.




5.7 Escoamentos VIiSC0OSOS:
interacao entre camadas-limite e
ondas de choque
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5.7 Escoamentos VIiSC0OSOS:
interacao entre camadas-limite e
ondas de choque
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5.8 Os primeiros experimentos
definitivamente supersonicos

« Em 1882 o engenheiro sueco Carl G. P.
de Laval construiu sua primeira turbina a
vapor usando bocais convencionais
(convergentes), de modo que a razao
entre as pressoes de saida e de entrada
era proxima a 0,5 — uma vez que O
escoamento se encontrava bloqueado.
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5.8 Os primeiros experimentos

definitivamente supersonicos

« Em 1888 foi produzido por de Laval o
primeiro bocal convergente-divergente,
garantindo uma velocidade acima de
30.000 rpm. Seu invento foi apresentado
no “World Columbian Exposition” em
Chicago em 1893.

* Nota-se, contudo, que nem de Laval nem
outros  engenheiros  contemporaneos
estavam certos de que o0 escoamento
obtido era supersonico.
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5.8 Os primeiros experimentos
definitivamente supersonicos

 Coube, assim, ao cientista hungaro
Stodola, no inicio do séc. XX, 0S primeiros
estudos comprobatorios de escoamentos
supersonicos. Para tanto, Stodola
construiu um bocal convergente-
divergente e estudou o0 escoamento
variando a pressao na saida do mesmo.
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5.8 Os primeiros experimentos
definitivamente supersonicos
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Figure 5.30 | Stodola’s original supersonic nozzle data, 1903. The
curves are pressure distributions for different backpressures.



