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Resumo:O PRESENTE TRABALHO TEM POR OBJETIVO IMPLEMENTAR UMA FERRAMENTA
NUMERICA COMPUTACIONAL CAPAZ DE SIMULAR ESCOAMENTOS TRIDIMENSIONAIS
HIPERSONICOS SOBRE VEICULOS AEROESPACIAIS COMPLEXOS DURANTE O
PROCEDIMENTO DE REENTRADA NA ATMOSFERA TERRESTRE. EM VIRTUDE DAS
ELEVADAS TEMPERATURAS DAS QUAIS ESTES ESCOAMENTOS SAO SUBMETIDOS,
EFEITOS DE REACOES QUIMICAS DE DISSOCIACAO E IONIZACAO SAO CONSIDERADOS
PARA SIMULAR O ESCOAMENTO DE PLASMA.
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1 INTRODUCAO

A humanidade sempre demonstrou interesse e fascinag@o por observar e compreender o céu, 0s astros e estrelas
que circundam nossa galdxia e o universo. A busca incessante por compreender a origem da existéncia humana e
sobretudo do universo, levou o homem a olhar para o céu buscando respostas ndo somente para estas perguntas, mas
também abrindo possibilidades para uma infinidade de novos questionamentos como a existéncia de vida fora do
planeta Terra, e até mesmo a possibilidade de colonizacdo de planetas em nosso sistema solar.

Para tornar possivel a realizacdo de estudos e experimentos, sobretudo o desejo de exploragdo espacial e
conquistas de novos planetas, faz-se necessdrio o desenvolvimento de um veiculo apto a percorrer distancias
astrondmicas da magnitude de alguns anos-luz', e portanto se mover em velocidades hipersonicas. Este veiculo
também dever ser capaz de transportar objetos e pessoas além dos limites da atmosfera terrestre.

O foguete foi a alternativa encontrada pela humanidade para concretizar os objetivos de exploragao espacial. Nao
h4 registros precisos que datam da origem dos foguetes, mas em meados do século III a.C., os chineses ja utilizavam
uma mistura de salitre, enxofre e carvdo, uma mistura atualmente conhecida como pdlvora, como combustivel sélido
dentro de tubos de bambu para realizar o langamento destes projéteis em direcio ascendente durante a realizagdo de
algumas cerimoOnias festivas e religiosas.

Em 1903, o russo Konstantin Tsiolkovsky publicou seu trabalho mais completo e revoluciondrio (TSIOL-
KOVSKY, 1903) sobre tecnologias de propulsdo de foguete. Tsiolkovsky ndo sé defendia a ideia do uso de
propulsao foguete para atingir a exploracdo espacial, como também calculava em seu trabalho, a velocidade de
escape necessdria para que um foguete pudesse superar a aceleracdo da gravidade do planeta Terra e entrasse em
orbita espacial. Além disto, ele também defendia o uso do hidrogénio e do oxigénio liquidos como propelentes,
para o desenvolvimento de veiculos espaciais compostos por multiplos estdgios de queima.

1.1 A CORRIDA ESPACIAL

Com o fim da Segunda Guerra Mundial, deu-se inicio a uma corrida armamentista entre a entdo Unido Soviética,
e os Estados Unidos, que capturaram tanto tecnologias quanto recrutaram especialistas em foguetes da alemanha.
Posteriormente, esta corrida armamentista se tornaria o inicio de uma corrida espacial travada entre a antiga Unido
Soviética, e os Estados Unidos. Nos primeiros anos, esta corrida espacial propiciou um aumento significativo nos
avancos com educacio e pesquisa em ambos 0s paises, trazendo tecnologias que beneficiaram diversas dreas em
prol da populagio.

Dentre os esforgos envolvidos nesta competicao para atingir a supremacia aeroespacial, pode-se considerar que
a Unido Soviética inicia a corrida espacial dando o primeiro passo em 4 de outubro de 1957 com o lancamento
do primeiro satélite artificial denominado Sputnik I (WINTER; MELLO, 1999). Este satélite orbitava a Terra
com periodo de 96 minutos e possuia trajetdria orbital com perigeu de 230 km e apogeu de 940 km. Alé disto, o
satélite artificial era equipado com um emissor de radiofrequéncia capaz de transmitir um sinal “beep” que podia
ser sintonizado por qualquer radioamador situado aqui na Terra (ABADZIS, 2014). Uma foto do satélite Sputnik I
sendo manipulado por um técnico € apresentada na Figura 1.

Ap6s apenas um més do lancamento do Sputnik I, a Unido Soviética realiza um considerdvel avanco e lanca um
segundo satélite, o Sputnik II, desta vez embarcado com o primeiro ser vivo langado ao espago, uma cadela. Laika,
como foi batizada pelos pesquisadores, morreu precocimente entre cinco e sete horas depois do lancamento em
virtude de uma possivel falha no sistema de controle térmico da nave adicionado ao elevado estresse ao qual foi
submetida (ABADZIS, 2014).

Apds intimeras missdes de voos ao redor da drbita lunar, finalmente em 20 de Julho de 1969 os Estados Unidos da
América realizam com sucesso a primeira alunissagem de um ser humano em superficie lunar. A tripulagdo da mis-
sdo Apollo 11 era composta por trés astronautas: Neil Alden Armstrong Comandante, Buzz Aldrin Piloto do médulo

' Ano-luz é a distancia que a luz percorre no vicuo com velocidade de aproximadamente 3 x 10%m /s em um perfodo de um
ano. A medida geralmente ¢ usada para mensurar distincias de estrelas e outras distancias de escala interestelar.



Figura 1: Sputnik I: O primeiro satélite artificial a circundar a Orbita terreste.

lunar e Michael Collins Piloto do médulo de comando (CROWDER; MOOTE, 1969). O primeiro ser humano a pi-
sar em solo lunar foi o camandante Neil Alden Armstrong, que ao realizar este feito inédito consagrou a famosa frase:

”»

“Um pequeno passo para um homem, um salto gigante para a humanidade.
(Neil Armstrong)

Figura 2: Laika: O primeiro ser vivo enviado ao espago.



Figura 3: O astronduta Neil Alden Armstrong em sua primeira caminhada na superficie lunar em 20 de Julho de
1969.

1.2 MOTIVACAO

A reeentrada atmosférica € a fase final da trajetdria espacial de uma espaconave que tenha orbitado um planeta,
realizado uma missdo espacial ou até mesmo de um satélite apSs o término de sua vida dtil. E a parte mais critica que
envolve uma missdo espacial, sobretudo quando envolve a vida dos astrondutas de uma missao tripulada. Veiculos
espaciais quando submetidos em codig¢des de reentrada atmosférica, seja terrestre ou de qualquer outro planeta, sdo
expostos a condigdes aerotermodindmicas extremamente severas. Conforme Lucas Cavicchiolo( 2017) discute em
seu trabalho, € imprescindivel o esfor¢co no dominio do conhecimento das cargas aerodindmicas sobre o corpo de
veiculo para o correto controle e integridade do veiculo ndo somente na fase de reentrada atmosférica, mas também
no voo ascendente, suborbital, bem como na recuperacéo de objetos como satélites reutilizaveis.

Ao reentrarem na atmosfera de um planeta em velocidades hipersdnicas, veiculos espaciais e satélites de
reentrada, s3o submetidos a uma desaceleragdo devido a resisténcia ao deslocamento do veiculo provocada pela
atmosfera deste planeta. Neste processo de desaceleracdo, hd uma conversdo de energia cinética em energia térmica
da ordem de magnitude de MW /m? provocando um aumento expressivo da temperatura da parede externa do
veiculo. Caso este aumento de temperatura ndo seja devidamente calculado e isolado com a utilizagdo de uma
protecdo térmica com material apropriado, os ocupantes da cdpsula sofrerdo danos letais. Em Fevereiro do ano de
2003, durante a fase de reentrada do dnibus espacial COLUMBIA na atmosfera terrestre apds 16 dias de missao
no espaco, um tragico acidente ocorreu desintegrando a espaconave e matando os sete astrondutas que estavam a
bordo. O acidente ocorreu em virtude de uma falha no sistema de protec@o térmica da espagonave (STARBUCK;
FARJOUN, 2009).

O estudo de escoamentos hipersdnicos sobre configuragdes aerospaciais complexas € uma das linhas de pesquisa
que vem sendo estudadas e desenvolvida no LFC sob supervisdo e orientacdo do Pesquisador Doutor Jodo Luiz
Filgueiras de Azevedo. Desde o trabalho de mestrado de Leonardo Scalabrin 2002, vérios outros pesquisadores
do LFC vem aperfeicoando uma ferramenta computacional de simulagdo tridimensional, agregando capacidades e
realizando testes de validag¢@o destas ferramentas. O préprio autor, em seu trabalho de mestrado fez sua contribui¢io
implementando métodos numéricos de separacdo de vetores de fluxo (em inglés: Flux Vector Splitting) e realizando
simulacdes numéricas de escoamentos hipersonicos sobre configuracdes aeroespaciais complexas (MOREIRA,
2007). No mesmo trabalho de mestrado, o autor considerou o escoamento em equilibrio termoquimico, ou seja,
adota-se a hipdtese de um escoamento suficientemente frio ao ponto de ainda ndo ocorrerem efeitos de dissociacdo
nem tao pouco ionizacdo dos elementos quimicos que compdem a atmosfera da qual estejamos realizando a
simulag@o de reentrada atmosférica. O presente projeto € um trabalho de continuag@o da pesquisa de mestrado do
préprio autor (MOREIRA, 2007) e da tese de Doutorado do pesquisador Leonardo Scalabrin (SCALABRIN, 2007).



1.2.1 Programa Espacial Brasileiro

O Brasil comegou a desenvolver um programa espacial em 1961, ainda sob o impacto do éxito dos Estados
Unidos em colocar um homem na Lua. Em 1997, o Brasil ingressa no Programa da Estagdo Espacial Internacional
(ISS) e ocorre o voo inaugural do veiculo de sondagem (VS-30). Embora sem lograr éxito, o Brasil também efetua
o langmento do primeiro Veiculo Lancador de Satélites (VLS-1), lancado a partir do Centro de Lancamento de
Alcéntara. As primeiras duas tentativas de lancar um VLS (1997 e 1999) fracassaram sem causar vitimas. Em 22 de
agosto de 2003, um acidente destruiu no solo o foguete VLS-1 V03, que estava sendo preparado para lancamento,
causando a morte de 21 técnicos.

O VLS ¢ um veiculo lancador de satélites que utiliza motores-foguete carregados com propelente sélido do
tipo composite (perclorato de amodnio, aluminio em pé e polibutadieno) em todos os estdgios, com capacidade
para colocar satélites de até 350kg em Orbitas baixas que variam de 250 a 1000 km e com vdrias possibilidades de
inclinagdes quando langado do Centro de Lancamento de Alcantara (CLA). Na Figura 4 podemos observar uma
foto do momento de langamento do VLS-1 da base de lancamento de Alcantara/MA.

Figura 4: Lancamento do VLS-1 da base de lancamento de Alcantara/MA.

Outro projeto aeroespacial brasileiro, tem por objetivo o desenvolvimento de uma plataforma espacial para
experimentos em ambiente de microgravidade, denominada Satélite de Reentrada Atmosférica (SARA), destinada
a operar em Orbita baixa, circular, a 300 km de altitude, por um periodo maximo de 10 dias. O projeto SARA
encontra-se em fase de desenvolvimento, e seus subsistemas serfo verificados em um voo suborbital. Esta fase de
desenvolvimento de subsistemas, denominada Sara Suborbital, deverd testar em voo o subsistema de recuperag@o, o
subsistema de redes elétricas e o mddulo de experimentacdo (FILHO; COSTA, 2008). O Sara Suborbital consiste
em um veiculo de 350 kg, a ser lancado através de um veiculo de sondagem VS-40 modificado, a partir do Centro
de Lancamento de Alcantara (MA), com a finalidade de realizar experimentos de microgravidade e posteriormente o
satélite executa uma manobra de reentrada na atmosfera do planeta Terra, sendo recuperado e reutilizado em missdes
futuras sem a necessidade de retrabalho, reduzindo consideravelmente os custos envolvidos em missoes desta
natureza. De forma a reduzir ainda mais os custos envolvidos e minimizar o tempo de desenvolvimento do projeto
SARA, serdo utilizadas tecnologias de langamento jd existentes no Brasil, sendo elas tanto o veiculo lancador de
satélites (VLS) quanto o veiculo lancador de microsatélites (VLM) (SCHULZ; SUAREZ, 2003). Figura 5 apresenta
uma vista explodida do Satélite de Reentrada Atmosférica SARA Suborbital com seus subsistemas, e na Figura 6,
pode-se observar uma foto real do satélite de reentrada atmosférica (SARA) desenvolvido e construido pelo Instituto
de Aerondutica e Espaco (IAE).
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Figura 5: Vista explodida do satélite SARA suborbital e seus subsistemas internos.

Figura 6: Satélite de Reentrada Atmosférica (SARA) desenvolvido pelo Instituto de Aerondutica e Espago (IAE).

1.3 OBJETIVO

O objetivo do presente projeto de pesquisa € estudar o comportamento de escoamentos hipersdnicos em ndo-
equilibrio termoquimico e prever a intensidade do fluxo de calor sobre a superficie de configuracdes aeroespaciais
complexas como cdpsulas, veiculos lancadores e satélites de reentrada atmosférica. Esta capacidade € imprescindivel
para o avango e sucesso do programa espacial brasileiro, principalmente no que diz respeito a fase de reentrada
atmosférica destes veiculos espaciais.

O ineditismo desta pesquisa concentra esforcos em obter resultados para o perfil de fluxo de calor na parede

externa destes veiculos do programa espacial brasileiro, utilizando-se para tal uma abordagem de escoamento em
nao-equilibrio termoquimico, o que possibilitard a obtencdo de resultados mais precisos na fase mais critica de uma

missdo espacial, a reentrada.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A reentrada atmosférica sempre foi o maior desafio técnico da engenharia aeroespacial inerente a exploracao
do espaco. Tipicamente, espagonaves e satélites que realizam manobras de reentrada, o fazem com velocidade
da ordem de 10 km/s atingindo um nimero de Mach® superior a 20. Ao iniciarem o procedimento de reentra
atmosférica com altitudes superiores a 100 km, a espaconave e a tripulac@o ainda ndo s@o submetidos a grandes
dificuldades, pois a atmosfera é extremamente rarefeita e o atrito é praticamente inexistente. A medida que a altitude
diminui no procedimento de descida, a atmosfera se torna mais densa, a velocidade ainda € hipersdnicas, e portanto,
estes veiculos espaciais e satélites de reentrada possuem uma grande quantidade de energia cinética e potencial
armazenados. Para que seja possivel realizar o pouso com seguranca na superficie do planeta Terra ou até mesmo de
outro planeta que possua uma atmosfera densa, € necessario desacelerd o veiculo, e neste processo de desaceleragcdo
e reducgdo de altitude ocorre uma transformacao de energia cinética e potencial em energia térmica.

2.1 O DESIGN DAS CAPSULAS DE REENTRADA

O design de veiculos hipersonicos sofreu constantes modifivacdes em sua forma geométrica para possibilitar
o menor fluxo térmico possivel na superficie deste veiculo. Harry Julian Allen, também conhecido como Harvey
Allen, era engenheiro aerondutico e diretor do Centro de Pesquisas Ames da NASA, foi pioneiro e desenvolveu
o conceito de corpo rombudo, que possibilitou os projetos de protecdo térmica usados para as cdpsulas espaciais
MERCURY, GEMINI e APOLLO.

As cédpsulas de reentrada atmosférica possuem alguns dispositivos auxiliares para realizacdo do pouso tanto em
superficie s6lida quanto na dgua. Além do fundo protetor térmico composto basicamente de pastilhas de ceramica,
estes veiculos ao atingirem uma determinada altitude da superficie de um planeta, fazem uso de um conjunto de
paraquedas que auxiliam na redu¢do de velocidade de descida por meio do arrasto provocado por estes paraquedas
na atmosfera, agora densa, devido a baixa altitude. Alguns metros antes de tocar o solo ou a dgua, estas capsulas
também dispdem de air bags inflaveis que amortecem grande parte do impécto final da cdpsula, protegendo a
integridade dos astrondutas em missdes tripuladas e dos equipamentos embarcados em missdes ndes ndo tripuladas.
A Figura 7 apresenta um desenho esquemadtico tipico de uma cdpsula de reentrada atmosférica com os dispositivos
de protecao térmica, os paraquedas e os air bags inflaveis.
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Figura 7: Evolugdo da geometria das cdpsulas de Reentrada Atmosférica.

*Niimero de Mach é a relagdo entre a velocidade do escoamento e a velocidade de propagacdo do som.



2.2 OS EFEITOS DA ALTITUDE

Durante o procedimento de reentrada de uma capsula na atmosfera de um planeta, o veiculo é submetido a trés
regimes distintos de escoamento que variam em funcio da densidade do fluido, e portanto, da altitude que o veiculo
se encontra na atmosfera deste planeta.

O parametro adimensional que define a classificacdo do regime de escoamento quanto a densidade do fluido é
denominado de nimero de Knudsen (K,,). A Figura 8 a seguir, apresenta a classificagdo do regime de escoamento
em func¢do do nimero de Knudsen e a respectiva equagcao matemadtica capaz de descrever corretamente os fendmenos
fisicos associados ao regime de escoamento (CHEN; PFENDER, 1983).
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Figura 8: Classificacdo do regime de escoamento em fun¢do do niimero de Knudsen.

2.3 OS EFEITOS DA TEMPERATURA

A maior parte da energia térmica gerada no processo de desaceleracao durante a reentrada, € dissipada por
convec¢do na atmosfera. Entretanto, uma parcela substancial desta energia térmica afeta diretamente o veiculo
espacial. Em funcdo da geometria externa em formato rombudo do veiculo e da velocidade hipersdnica de
reentrada, haverd formag@o de uma onda de choque normal destacada a frente do corpo, e a temperatura apds esta
onda de choque serd extremamente elevada. Esta regido de temperaturas extremas, localizada entre a onda de
choque destacada e a superficie frontal do veiculo € definida na literatura como camada de choque (LIEPMANN;
NARASIMHA; CHAHINE, 1962), e estd representada na Figura 9. O calor localizado nesta regido, serd transmitido
para fuzelagem da espaconave através de fluxo térmico de radiagdo e de convec¢ao.
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Figura 9: Tlustracdo de uma camada de choque gerada por escoamento hipersdnico sobre um corpo rombudo.



3 FORMULACAO TEORICA

A formulag@o tedrica da fisica que descreve fenomenos de transporte de um fluido em termos das varidveis
macroscopicas e considerando a Mecanica de escoamento continuo, desconsiderando os efeitos da microestrutura
atomica dos fluidos, utiliza-se de um sistema de equagdes diferenciais para descrever as conservacdes de massa,
quantidade de movimento e energia. As duas principais equacdes mais difundidas na literatura e pela comunidade que
estuda o comportamento de fluidos nestas condi¢des sio as equacdes de Euler e as equacdes de Navier-Stokes(KATO;
PONCE, 1988).

O sistema de equagdes de conservagdo com producio de termo fonte, reagdes quimicas, dissociacio e ionizacao
sob ndo equilibrio termodinamico, escrito em coordenadas tridimensionais utilizado para modelar fisicamente o
escoamento no presente projeto de pesquisa pode ser escrito conforme a seguir:

9Q , O(E-E,) , AF—F)  0(G-Gy)

ot ox oy 0z v M
Onde () representa o vetor de varidveis conservadas, definido como:
T
Q = [pl -+ Pns PU PU pW € eve} P ()
No vetor de varidveis conservadas, os termos pi, ..., pns representam as densidades de cada uma das espécies

quimicas presentes. As componentes de velocidade macroscépica do escoamento sdo representas por u,v € w. A
energia total por unidade de volume é descrita por e e a energia vibracional-eletronica por unidade de volume da
mistura € representada por e,.. As componentes na direcdo = dos termos de fluxo ndo-viscosos (E) e viscosos (£,,)
sdo definidos a seguir:

P1uU —Ja,1
Pnsl _Jac,ns
E={pi®+p e B, = Tra , 3)
puv Tey
puw Txz
(6 + p)u Teal + ngfU + TezW — (qtr,w + CIve,:c) - Z(Jx,shs)
Epell _QUe,z - Z(Jac,seve,s

No vetor de fluxo nao viscoso (FE), a varidvel p representa a pressao escalar da mistura. No vetor de fluxo viscoso
(Ey), o fluxo de difusdo da espécie quimica na dire¢do x € representado por J, s, as componentes do tensor de
tensdes viscosas sdo definidas por 7,4, Ty € Tzz. Gir, * representa a componente do fluxo térmico proveniente
da energia translacional-rotacional na dire¢do x e ¢, « representa a componente do fluxo térmico proveniente
da energia vibracional-eletronica na direcdo x e hs representa a entalpia da espécie quimica. De forma similar,
as componentes dos vetores de fluxo viscosos e ndo viscosos nas dire¢ oes y e z respectivamente sdo igualmente
definidas.

O vetor representativo do termo fonte S..,, é definido conforme a seguir:

w1y

wn5
0 5, @
0
0
0

onde ), € o termo fonte de energia vibracional, e t,...,1,s € a razdo de producdo de massa da espécie s devido as
reacdes quimicas r, definida como:

ws = Ms Zwsr . (5)

sendo M, o peso molecular da espécie s e a taxa de producdo w,, de cada uma das espécies s na reacdo quimica r
sera calculada utilizando um modelo de cinética quimica.



4 FORMULACAO NUMERICA

4.1 DISCRETIZACAO ESPACIAL

A discretizacdo espacial do dominio fisico é realizada utilizando o método de volumes finitos, no qual o espaco
¢ subdividido em pequenos volumes, e os valores médios das propriedades sdo atribuidos ao centréide de cada um
destes volumes, e o fluxo de propriedades € realizado através das faces destes volumes. A formulagdo do método é
obtida através da integracdo das equacdes governantes em um volume finito. Aplicando o teorema de Gauss para
cada um destes volumes finitos, temos:

/maf?ff)+ . [E—E}-d?—smj:o , 6)

— —
onde d S € o vetor drea com orientagdo normal a face, S, € o termo fonte de quimica e o vetor de fluxo P ¢ definido
como:

P=P.-P,=(E-Eyi,+([F-F)i,+(G-Gyi. . %

sendo F, F e G os vetores de fluxo nfo viscosos, € E,, F', e G, os vetores de fluxo viscosos. O valor discreto
do vetor de varidveis conservadas () para cada volume de controle 4, € definido como o valor médio da varidvel
conservada neste volume, conforme segue:

_ 1 _
Q- [am ®

? i

Desta forma, assumindo um dominio computacional estaciondrio, podemos escrever a formulagdo numérica do
método de volumes finitos aplicado as equacdes de conservagdo discretizadas nos volumes de controle como:

09, 1 51 o
ot —_E;[Pe_Pv}'Sk'i'ch . (9)

onde n f é o nimero de faces que compdem o volume de controle 7. O cédigo numérico é capaz de tratar malhas
computacionais compostas por tetraedros, hexaedros, prisma de base triangular, piramide de base quadrada ou uma
malha composta por um misto destas figuras geométricas tridimensionais.

4.2 DISCRETIZACAO TEMPORAL

O sistema de equacdes de Navier-Stokes com inclusao de termos fonte com reagdes quimicas, utilizado para
resolver numericamente problemas de escoamentos hipersonicos com elevada temperatura tipicamente encontrado
em condi¢des de reentrada atmosférica, ao serem abordados com métodos explicitos de marcha no tempo, apresentam
problemas de instabilidade que dificultam a convergéncia numérica do método, ou para atingir a convergéncia,
fazem com que o passo no tempo seja tdo pequeno que inviabilizem a obtencdo do resultado em um tempo de
simula¢do aceitdvel (HIRSCH, 2007).

Uma alternativa para contornar este tipo de problema, que em inglés custuma-se denominar de problema de
sistema stiff, consiste em utilizarmos um método impicito para o passo no tempo das equagdes, tornando o método
mais eficiente e mais robusto quanto a problemas de instabilidade, além de permitir um passo no tempo maior do
que em métodos explicitos.

Vl nf n+1
Kct ::ll = |~ Z (FE‘JC - E),k) Sk + Vclch = Rn+1 s (10)
k=1

onde F, ; representa o vetor de fluxo ndo viscoso, I}, , representa o vetor de fluxo viscoso, R™*! representa o
operador de residuo da solugio numérica no préximo passo de tempo n + 1, S, é o operador de termo fonte, V,; é
o volume da célula do estado imediamente a esquerda da face k e AQ?; consiste no delta de propriedade do estado
imediatamente a esquerda da face k no instante de tempo n da simulagdo numérica.

O residuo R™*! pode ser linearizado para o instante de tempo anterior n da simulacio numérica, de forma que
o residuo da Equagd@o 10 possa ser reescrito como R™.



5 RESULTADOS

Um modelo experimental da Apollo, € usado para avaliar o modelo de dinamica de fluidos usado no c6digo
comparando os coeficientes aerodindmicos calculados com os dados experimentais disponiveis.

Diversos estudos experimentais de fluxos hipersonicos foram realizados durante a década de 1960 para validar
os modelos de engenharia usados no projeto da espagonave Apollo. Um desses estudos foi realizado no ttinel F do
Centro de Desenvolvimento de Engenharia de Arnold (AEDC) durante 1966-1967 para um modelo escalonado do
Moédulo de Comando Apollo. Um dos principais objetivos deste estudo foi obter os coeficientes aerodindmicos
da espaconave que sao importantes para a andlise da trajetéria de reentrada. A Figura 10 a seguir apresenta um
desenho da geometria da capsula espacial APOLLO.

Figura 10: Modelo em escal com a geometria da Capsula espacial APOLLO.

O raio do nariz, Rn, € 168,86 mm, o raio base, Rb, € 70,36 mm, o raio da tampa, Rc, € 8,37 mm, o raio do
ombro, Rs, é 7,04 mm, o comprimento da cdpsula, L, ¢ 123,28 mm e o angulo do cone, ac, € igual a 33 graus.

As condigdes de escoamento e temperatura da parede para as simulagdes numéricas sao apresentadas na Tabela
5.1. Estes valores foram escolhidos para corresponder as condi¢cdes do estudo experimental. A temperatura da
parede € considerada constante e igual a temperatura ambiente porque cada teste durou apenas alguns milissegundos.
As condigdes de fluxo livre sdo tais que nem reagdes quimicas nem fortes efeitos térmicos de nao-equilibrio sdo
observados no campo de fluxo. Este € um caso de teste muito bom para os célculos de fluxos inviscidos e viscosos
no cédigo porque é um fluxo de nimero Mach muito alto, mas nio apresenta outros fendmenos fisicos complicados.

_— Table 5.1: Freestream Conditions.
Gas M. T.(K) plkg/m®) ux(m/s)
N, 20.00 43.21 7817 x 1071 2680

As simulagdes foram realizadas usando uma malha computacional composta apenas por hexahedros porque
os resultados numéricos s@o muito sensiveis ao alinhamento da onda de choque com o dominio de célculo. A
malha sobre o modelo em escala da APOLLO € composta por 93.600 volumes de controle e pode ser observada na
Figura 11 a seguir.

Os contornos de temperatura no plano de inclinagdo em torno do modelo da espaconave em um angulo de ataque
de 180 graus sao mostrados na Figura 12. Esta figura mostra que a temperatura maxima que ocorre na frente da
espaconave € de cerca de 3000 K, o que ndo € suficiente para causar a dissociagdo do N2. A figura também mostra
as linhas de corrente ao redor da espagonave, que indica uma pequena regido de recirculacio no dpice do modelo.



Figura 11: Dominio de cédlculo utilizado nas simula¢des numéricas.

Figura 12: Contorno de temperatura sobre o veiculo de reentrada atmosférica.



6 CONCLUSAO

Este trabalho apresentou a formulag@o matematica e numérica empregada no desenvolvimento de um codigo
multidimensional da Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD) para a simulac¢do de fluxos hipersdnicos fraca-
mente ionizados em configura¢des termo-quimicas de ndo-equilibrio sobre entrada. O fluxo é modelado usando as
equacdes de Navier-Stokes para o fluxo continuo modificado para incluir ndo-equilibrio termoquimico e ionizagao.

O conjunto de equagdes ¢é resolvido numericamente usando técnicas modernas de CFD. O campo de fluxo
¢ discretizado usando malhas ndo estruturadas feitas de qualquer mistura de quadrilateros e tridngulos em duas
dimensdes ou hexaedros, tetraedros, prismas e pirimides em trés dimensdes. As equacdes diferenciais parciais estdo
integradas usando a abordagem de volumes finitos.

As solucdes numéricas obtidas estdo em boa concordincia com a topologia do escoamento real sobre o
modelo em escala da cdpsula de reentrada APOLLO, e os resultados finais incluindo a distribuicdo de coeficientes
aerodinadmicos sobre a parede do veiculo serd parte integrante da versdo final da pesquisa de Doutorado do autor,
bem como o comparativo destes resultados com dados experimentais disponiveis para as configuragdes aeroespaciais
relevantes.
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