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Resumo

Um dos principais problemas relacionados aos veiculos espaciais, durante passagem pela atmosfera terrestre, é o
aquecimento aerodindmico resultante da conversdo da energia cinética do escoamento em calor. Em geral, o fluxo de calor
€ mais elevado no ponto de estagnagdo, situado no bordo de ataque do veiculo. A previsdo adequada do aquecimento
aerodinamico é de suma importancia para escolha/sele¢do do material a ser utilizado no revestimento do veiculo, garantindo
protecdo térmica necessaria para manter a temperatura de suas paredes internas em niveis aceitaveis, bem como evitar
problemas de telemetria apds a reentrada atmosférica. A previsdo adequada do agquecimento aerodindmico consistia em
grande desafio antes do advento da Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD), uma vez que a resolucéo das equacdes da
conservagdo da massa, quantidade de movimento e energia era realizada analiticamente. Nesse sentido, houve esforco
substancial para obtencdo de solucBes aproximadas e, com ajuda de dados experimentais, desenvolver relacBes de
engenharia para prever o aquecimento aerodindmico. Assim, no presente trabalho, teve-se por objetivo determinar o
aquecimento aerodinamico no ponto de estagnacéo do bordo de ataque de um veiculo aeroespacial voando na altitude de 23
km em velocidade correspondente a nimero de Mach 5,8. Foram analisados casos para corpo rombudo com dois raios de
curvatura: 2,54 mm e 279 mm. A partir dos resultados foi observado que o0 aquecimento aerodindmico € maior para corpo
com menor raio: 2,458 MW/mz2 para raio de 2,54 mm e 0,232 MW/m?2 para raio de 279 mm.

Palavras-chave: Fluxo de calor, aquecimento aerodindmico, foguete de sondagem, scramjet.
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Abstract

One of the main problems related to space vehicles, during passage through the Earth's atmosphere, is the aerodynamic
heating resulting from the conversion of the flow's kinetic energy into heat. In general, the heat flow is highest at the
stagnation point, located at the leading edge of the vehicle. Adequate prediction of aerodynamic heating is extremely
important for the choice/selection of the material to be used in the vehicle's coating, ensuring the necessary thermal
protection to maintain the temperature of its internal walls at acceptable levels, as well as avoiding telemetry problems after
atmospheric re-entry. Adequate prediction of aerodynamic heating was a major challenge before the advent of
Computational Fluid Dynamics (CFD), since solving the equations for the conservation of mass, momentum, and energy
was carried out analytically. In this sense, there was substantial effort to obtain approximate solutions and, with the help of
experimental data, develop engineering relationships to predict aerodynamic heating. Thus, in the present work, the
objective was to determine the aerodynamic heating at the stagnation point of the leading edge of an aerospace vehicle
flying at an altitude of 23 km at a speed corresponding to Mach number 5.8. Cases were analyzed for blunt bodies with two
radii of curvature: 2.54 mm and 279 mm. From the results it was observed that aerodynamic heating is greater for bodies
with a smaller radius: 2.458 MW/m2 for a radius of 2.54 mm and 0.232 MW/m? for a radius of 279 mm.

Keywords: Heat flux, aerodynamic heating, sounding rocket, scramjet.

1. INTRODUCAO

A estimativa do aquecimento aerodindmico (fluxo de calor
por convecgdo) € um dos principais problemas que afetam
veiculos aeroespaciais durante passagem pela atmosfera. Os
veiculos aeroespaciais podem ser classificados, basicamente,
em duas classes:

e Veiculos aeroespaciais, aeronaves ou veiculos
avancados utilizando sistema de propulséo aspirada
(turbo jatos, ramjet, scramjet), que trafegam na
atmosfera terrestre, onde o meio é considerado
continuo até aproximadamente 86 km de altitude;

e Veiculos espaciais, motores foguetes, que
primeiramente realizam voo ascendente até alcangar
velocidades orbitais (cerca de 8.000 m/s, necesséaria
a satelizacdo ou velocidades de escape (em torno de
11.000 m/s, necessaria as missdes lunares ou
interplanetarias;

e Veiculos de reentrada atmosférica, capsulas que
retornam da Lua (e.g., Apollo, Lunik e Chang), e
sondas para coleta de amostras de cometas e
asteroides (e.g., Stardust, Osiris-Rex e Hayabusa),
ou capsulas de entrada em atmosferas extraterrestes
(e.g., Vénus, Marte) ou de outras luas (e.g., Titd).

O aquecimento aerodindmico de um veiculo que se
desloca através da atmosfera resulta, basicamente, da
conversdo da energia cinética em calor, devido, inicialmente,
a compressdo do ar ap6s a onda de choque e, posteriormente,
ao atrito entre moléculas gasosas da atmosfera e a superficie
do veiculo. Durante a reentrada, ainda que em menor escala,
também ocorre aquecimento devido a re-irradiacéo de calor
proveniente da ablagdo do material de protecdo do veiculo.

O aquecimento aerodindmico € bastante intenso nos
primeiros 100 km da atmosfera terrestre, que corresponde a
regido onde a massa especifica do ar € maior. Logicamente, o
efeito cinético ocorre tanto no voo ascendente de veiculos em
direcdo ao espago quanto na reentrada na atmosfera. Todavia,
0 problema da reentrada é mais critico, uma vez que a
velocidade com que os veiculos penetram na atmosfera

terrestre é da ordem de 10 km/s. O objetivo da reentrada
atmosférica de veiculos espaciais é a recuperacdo da carga-
atil alojada no interior do veiculo. Consequentemente, torna-
se necessario proteger as superficies externas desses veiculos
contra elevadas temperaturas.

Para que o projeto do sistema de prote¢do térmica
proporcione um dimensionamento eficiente, maximizando a
capacidade de transporte de carga Gtil ao espaco, faz-se
necessaria uma analise minuciosa do fluxo de calor
convectivo transferido ao veiculo durante a reentrada.

Estudos teorico-analiticos (abordagem de engenharia),
simulagbes tedrico-numéricas (CFD), experimentos em
laboratorio e testes em voo sdo procedimentos atualmente
disponiveis para estimativa dos ambientes
aerotermodinamicos internos e externos de um veiculo em
voo hipersdnico através da atmosfera terrestre impulsionado
por sistemas convencionais de propulsdo quimica (motor
foguete de propulsdo sélida e/ou liquida). Esses
procedimentos servem de fundamento ao projeto de veiculos
aeroespaciais impulsionados por sistemas de propulsdo
hipersbnica aspirada (tecnologia scramjet).

Veiculos que se deslocam em velocidades hipersonicas na
atmosfera densa da Terra tém a estrutura altamente impactada
pelas moléculas do ar. O ambiente térmico severo ao qual sdo
submetidos durante o voo apresenta desafios técnicos
significativos, demandando recursos materiais e humanos
para que sejam superados.

Um dos principais desafios ao avanco das tecnologias
disruptivas é desenvolver um veiculo aeroespacial capaz de
suportar as altas cargas térmicas decorrentes do aquecimento
aerodindmico concomitante as cargas mecanicas (presséo
dindmica) esperadas durante o wvoo hipersdnico. As
consideracBes de projeto térmico sdo criticas para veiculos
hipersbnicos, e 0s engenheiros procuram incorporar restricdes
de aquecimento no projeto preliminar.

2. FUNDAMENTACAO

Os dispositivos laboratoriais e os métodos tedrico-
numeéricos aplicaveis ao projeto de veiculos hipersdnicos



apareceram nas décadas de 1960 e 1970, respectivamente.
Enquanto os métodos de engenharia foram desenvolvidos nos
meados da década de 1950, baseados na extrapolacdo de
solucBes aplicadas em escoamentos incompressiveis e
solucBes de equacBes self-similares da camada limite
aplicaveis a escoamentos supersdnicos e hipersonicos.

Geralmente, métodos de engenharia sdo aplicados em
sistema de protecdo térmica (TPS), possibilitando a selegdo
criteriosa de materiais a serem usados em veiculos
hipersbnicos, visando manter a estrutura dentro do limite de
temperatura do material.

2.1 Satélite Recuperavel Atmosférico (SARA)

Na década de 1990, o Instituto de Aeronautica e Espaco
(IAE), do Departamento de Ciéncia e Tecnologia
Aeroespacial (DCTA), iniciou estudos de viabilidade e a
concepcdo preliminar de um pequeno veiculo de reentrada
atmosférica denominado SARA (Satélite Recuperavel
Atmosférico) (Fig. 1), com objetivo de desenvolver um
satélite de dimensBes reduzidas, recuperdvel em solo e
reutilizavel. A plataforma SARA poderia ser empregada em
experimentos de microgravidade (10° g), em oOrbitas
equatoriais baixas (300 km), de curta permanéncia (10 a 15
dias) [1].

1201.9

Figura 1. Representacdo dimensional (mm) da geometria
externa da plataforma de reentrada SARA [1].

No projeto, considerou-se que o0 SARA ndo sofreria
variacdo significativa de velocidade nas camadas superiores
da atmosfera, i.e., acima de 100 km (Fig. 2). Porém, ao
encontrar as camadas mais densas da atmosfera (durante o voo
de reentrada), a partir de 90 km de altitude, seria submetido a
substancial conversdo de energia cinética em térmica. O fluxo
de calor maximo ocorreria a cerca de 5 minutos da trajetoria
de reentrada, sobre a regido do “nariz” do SARA, com baixo
coeficiente de arrasto, onde a temperatura do ar, apos a onda
de choque, seria da ordem de 6000 °C (para uma temperatura
ambiente do ar atmosférico de -30 °C). Em temperaturas dessa
ordem de grandeza, desenvolvidas ap6s a onda de choque,
ocorre a dissociacdo do ar (oxigénio e nitrogénio) [2].
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Figura 2. Representacdo da trajetéria da plataforma de
reentrada SARA [2].

A partir das consideracfes sobre condi¢des de voo e do
projeto da geometria, seleciona-se a teoria a ser aplicada para
estimativa do aquecimento aerodindmico ao qual o veiculo
estara sujeito.

2.2 Teorias de aquecimento aerodinamico

Um veiculo aeroespacial com bordo de ataque em forma
de cunha estabelece onda de choque obliqua (plana ou
conica), como ocorre no caso dos demonstradores XS-1 e X-
15, projetados para Vvoo na atmosfera terrestre
respectivamente em velocidade supersonica e hipersonica,
induzindo minimo arrasto.

No caso de veiculo de geometria rombuda, cilindrica ou
esférica (Fig. 1), estabelece-se uma onda de choque normal no
ponto de estagnacdo, gerando elevado arrasto, de modo a
reduzir o aquecimento aerodindmico. Essa geometria foi
aplicada aos moédulos de reentrada dos veiculos Vostok,
Soyuz, Apollo, Space Shuttle e plataforma SARA, que se
aproveitavam do arrasto para desacelerar [3].

No periodo entre 1950 e 1960, varias abordagens ao estudo
do aquecimento aerodinamico foram desenvolvidas, sendo
aplicadas aos veiculos espaciais. As teorias de Eckert [4] e de
van Driest [5] foram baseadas em temperatura de referéncia e
temperatura  de  recuperacdo,  respectivamente, e
possibilitaram estimar o aquecimento aerodindmico sobre
superficies planas, que, posteriormente, foram aplicadas em
projetos de veiculos espaciais destinados a voo atmosférico
em velocidades hipersénicas.

As teorias pioneiras de Lees [6] e Fay e Riddell [7]
proporcionaram o entendimento fisico do fenémeno, bem
como sua descricdo matematica, permitindo a modelagem de
fluxos aerotermodindmicos convectivos em veiculos
aeroespaciais rombudos voando em velocidades hipersénicas.

Ainda hoje, as teorias de aquecimento aerodindmico [6-7],
desenvolvidas entre 1950 e 1960, sdo aplicadas para se
estimar analiticamente o fluxo convectivo em veiculos
aeroespaciais, utilizando sistema de propulsdo hipersénica
aspirada, em voo na atmosfera densa em velocidades
hipersonicas [8-9].

Lees [6] e Fay e Riddell [7] estudaram a transferéncia de
calor a superficie de um veiculo espacial em velocidades
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hipersénicas, com geometria rombuda, considerando a
dissociagdo do ar atmosférico. Em ambos os trabalhos, os
autores partiram das equacdes da camada limite incluindo a
difusdo, verificando a similaridade com a conduc&o de calor,
de modo a poder tratar o ar atmosférico como uma mistura
bindria de &tomos e moléculas. Foram consideradas as
equacOes basicas da camada limite para escoamento laminar
constante sobre um corpo de revolucéo rombudo (esférico ou
cilindrico [6]-e somente esférico [7]).

Lees [6] e Fay e Riddell [7] aplicaram as coordenadas de
similaridade (Eq. 1) e (Eq.2), que resultaram nas equacOes de
engenharia (Eg. 3) e (Eq. 4), respectivamente.
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onde: os indices oo, e, w, representam 0 escoamento na
atmosfera terrestre, ou velocidade de voo do veiculo espacial,
condicdes externas a camada limite, condi¢des do escoamento
na temperatura da superficie externa do veiculo.

2.3 Teoria da onda de choque normal

Uma onda de choque normal é uma descontinuidade
estabelecida (destacada) a frente de um objeto de
configuracdo rombuda, no ponto de estagnagdo, que realiza
voo em velocidade supersénica (acima da velocidade do som
local) na atmosfera terrestre (Fig.3).
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Figura 3. Representacao da parte frontal de veiculo
aeroespacial com geometria rombuda e esquema da relacéo

representa o gradiente de velocidade, no interior da camada limite

entre as propriedades do ar antes e ap6s a onda de choque
normal.

O ar atmosférico que experimenta a onda de choque
normal destacada a frente da geometria rombuda sofre um
acréscimo nos valores das propriedades termodinamicas
(pressdo, temperatura e massa especifica), enquanto a
velocidade do escoamento apds a onda de choque normal é
reduzida para velocidades subsdnicas [10].

Quantificando-se as Leis de Conservagdo (massa,
quantidade de movimento e energia) obtém-se equacGes
diferenciais parciais que podem ser aplicadas a estimativa do
aquecimento aerodinamico do veiculo.

Considerando-se 0 modelo de elemento (de fluido)
infinitesimalmente pequeno, fixo no espago, em coordenadas
cartesianas, na forma conservativa e ignorando-se as forcas de
campo, obtém-se equacdes diferenciais parciais ndo lineares
hiperbdlicas. Ainda, considerando-se 0 escoamento em
regime permanente (massa, quantidade de movimento e
energia ndo variam em funcéo do tempo), unidimensional na
dire¢do x, sem efeitos viscosos, sem troca de calor, chega-se
a caracterizacdo da onda de choque normal, como esta
representada na Fig. (4). Desse modo, o fenémeno pode ser
descrito por trés equacbes (continuidade, quantidade de
movimento na dire¢do X, e energia) e quatro incdgnitas (pz,
To, p2e Uz) [10]
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Figura 4. Caracterizacdo de onda de choque normal [10].

Manipulando-se as equacdes da onda de choque normal, e
considerando-se 0 ar como gas caloricamente perfeito, obtém-
se as relagdes das propriedades termodindmicas do ar através
da onda de choque normal, razdo da presséo (Eq. 5), razdo da
massa especifica (Eq. 6) razo da temperatura (Eq. 7), e
velocidade (nimero de Mach) do escoamento de ar (Eg. 8)
[10].
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Figura 5. Variacdo da pressao e da massa especifica do ar
em fungdo da altitude.
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sendo: p, p, h e T correspondentes as propriedades
termodindmicas pressdo, massa especifica, entalpia e
temperatura, enquanto M e u correspondem ao ndmero de
Mach e a velocidade do escoamento, respectivamente, com 0s
indices 1 e 2 correspondendo as condicdes antes e ap6s a onda
de choque normal, respectivamente.

2.4 Estratégia para estimar o aquecimento aerodinamico

Primeiramente, determinam-se a pressdo (Fig. 5), a
temperatura (Fig. 6), a massa especifica (Fig. 5) e a velocidade
do som (Fig. 6) na altitude de voo do veiculo espacial [11].
Observa-se que pressdo e massa especifica diminuem em
funcdo do aumento da altitude (comportamento de uma
equagdo exponencial). Enquanto temperatura do ar e a
velocidade do som tém o mesmo comportamento, visto que a
velocidade do som é fun¢do da temperatura do ar.

2500 4

Figura 7. Razdo da pressdo em funcdo do nimero de Mach
de voo do veiculo espacial.
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Figura 9. Razdo da massa especifica em fungéo do nimero
de Mach de voo do veiculo espacial.

Conhecidas as propriedades do ar atmosférico na altitude
de voo (Figuras 5 e 6), determinam-se as propriedades do ar
atmosférico apds a onda de choque, utilizando-se as raz6es
das propriedades (Figuras 7, 8 e 9), e 0 nimero de Mach apés
a onda de chogue normal (Fig. 10).

1 |

N 1 0 M. 30 a0 50

Figura 10. Relacéo entre nimeros de Mach do escoamento
através (M) e ap6s (M2) a onda de choque normal para voo
de veiculo espacial.

Finalmente, estima-se o aquecimento aerodindmico
utilizando-se a teoria de Fay e Riddell [6], aplicada ao ponto
de estagnagdo de um veiculo hipersdnico rombudo (Fig. 3).

3. RESULTADOS E DISCUSSAO

Morgenstern Jr. e Moraes Jr. [1] sugeriram realizar
estudos da aerodindmica da plataforma SARA considerando-
se nimeros de Mach entre 2 e 6. Assim, no presente trabalho,
considerou-se que o veiculo aeroespacial (plataforma SARA)
estd voando em velocidade hipersbnica de 1723 m/s, na
altitude de 23 km (Tab. 1), correspondendo a nimero de Mach
5,8 (Tab. 2). As propriedades termodindmicas da atmosfera
terrestre (Tab. 1), na altitude geométrica de 23 km, foram
obtidas do modelo da Atmosfera Padréo norte-americana de
1976 [11].

Tabela 1. Propriedades termodinamicas do ar atmosférico a
23 km de altitude.

p (Pa)
3466,86

Zm  T(K)
23 219,57

a (m/s)
297,05

p (kg/m®
0,05501

Na Tab. (2) apresentam-se as razdes das propriedades
termodindmicas pa/p1, T2/T1, € p2/p1, através da onda de
choque normal, e as propriedades pz, T», e p2 do escoamento
que experimentou a onda de choque normal destacada.

Observa-se na Tab. (2) que as propriedades
termodindmicas pa, T2, € p2 do escoamento apds a onda de
choque normal destacada sofreu um acréscimo, enquanto a
velocidade (ndmero de Mach) sofreu um decréscimo até
atingir valor subsonico.

Ainda na Tab. (2), observa-se que a temperatura total é
constante através da onda de choque normal, o que esta de
acordo com a conservacdo da energia.

Tabela 2. Razdo entre propriedades termodinamicas e apés a
onda de choque normal, a 23 km de altitude.

Antes da onda Apb6s a onda de

de chogue choque normal
normal
Min 5,80 5,80
Mout - 0,41
pa/p1 - 39,09
ToTy - 7,48
p2/p1 - 5,22
p (Pa) 3466,86 135502,70
T (K) 219,57 1642,86
espaco
p([kg'?m‘i)] 0,05501 0,28733
a (m/s) 297,05 812,54
u (m/s) 1723,00 329,84
Toota (K) 1697,01 1697,01




Conhecendo-se a variacdo dos valores das propriedades
termodindmicas (Tabelas 1 e 2), o aquecimento aerodindmico
do veiculo aeroespacial hipersbnico pode ser estimado
utilizando-se a teoria de Fay e Riddell [6].

No ponto de estagnacdo, considerando-se um raio de
curvatura de 2,54 mm, o fluxo de calor foi estimado em
aproximadamente 2,458 MW/m2. Quando se considera o raio
de curvatura da plataforma SARA (279 mm, Fig. 1), estima-
se 0 aguecimento aerodindmico em cerca de 0,232 MW/mz2.

5. CONCLUSOES

A previsdo do aquecimento aerodindmico de veiculos
aeroespaciais tem sido um desafio aos projetistas desde antes
da Segunda Guerra Mundial, envolvendo a resolucdo das
equacBes que descrevem a conservagdo de massa, quantidade
de movimento e energia. Naquela época, ndo havia
possibilidade de resolucdo das equagbes por meios
computacionais, uma vez que ainda ndo estavam disponiveis.
Nesse contexto, houve um esforco substancial para obter
solugdes aproximadas e, com a ajuda de dados experimentais,
desenvolver relagbes de engenharia para prever o
aquecimento aerodindmico. Métodos bésicos de engenharia,
nos quais o veiculo é dividido em regibes de escoamento local
gerenciaveis, constituem a abordagem adotada em projetos de
veiculos hipersénicos (e.g., Space Shuttle).

Analisando-se os resultados obtidos, percebe-se que o
fluxo de calor é inversamente proporcional ao raio de
curvatura do corpo rombudo no bordo de ataque do veiculo
aeroespacial. Assim, para mesmas condic6es de voo (altitude
de 23 km e velocidade correspondente a nimero de Mach 5,8),
o fluxo de calor no ponto de estagnacdo do bordo de ataque de
um veiculo com raio de 2,54 mm € aproximadamente 10 vezes
superior ao fluxo de calor em um veiculo com raio de 279 mm.

Iniciado em 1961, o PEB — Programa Espacial Brasileiro
permitiu dotar o pais de infraestrutura para fabricagdo de
foguetes, satélites e outros veiculos espaciais (e.g., plataforma
SARA), além da implantagdo de bases de langamento (CLBI
e CLA), criacdo da AEB — Agéncia Espacial Brasileira, de
instituicdes de pesquisa (INPE, IAE) e da formacdo de
recursos humanos. Para conquistar autonomia de acesso ao
espaco, o Brasil ainda tem de superar grandes desafios. Entre
eles, a producdo de materiais que combinem resisténcia
mecanica, leveza e resisténcia ao aquecimento aerodinamico.
Neste sentido, os autores consideraram a possibilidade de
inserir este trabalho como subsidio as discussdes sobre o tema,
contribuindo para evolugdo da pesquisa tedrico—experimental,
imprescindivel ao desenvolvimento do PEB.
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