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Resumo. O presente trabalho utiliza o conceito de solugdo similar para a solucéo das
equacdes de camada limite compressivel na regido de estagnacéo de veiculos hipersonicos
axissimétricos. Efeitos de dissociacdo e ionizacdo do ar sdo considerados sob a hip6tese de
gas em equilibrio quimico e termodinamico local. O método de solucéo € iterativo, uma vez
gue ndo se conhecem todas as condigdes iniciais do problema. Dois sistemas auxiliares de
equacdes diferenciais ordinarias sdo definidos a fim de melhorar a convergéncia do
procedimento numérico resultando num algoritmo computacionalmente eficiente. Baseados
nos perfis de velocidade, de temperatura e de composi¢do quimica ao longo da camada limite
calculou-se 0 aquecimento aerodindmico no ponto de estagnacdo. Uma excelente
concordancia foi observada entre os resultados obtidos neste trabalho com outros disponiveis
na literatura.
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1. INTRODUCAO

O Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE) do Centro Técnico Aeroespacial (CTA) efetua
estudos que visam o projeto e desenvolvimento de um microsatélite recuperavel denominado
SARA (Sistema de Recuperacéo Aerodinamica), parareaizacdo de experimentos em ambiente
de microgravidade. O projeto SARA prevé a colocagdo de um microsatélite em uma Orbita de
300 km em torno da Terra e a sua posterior recuperacdo em solo (Moraes e Pilchowski, 1997,
Corréa e Moraes, 1999). A fase de reentrada atmosférica é a fase mais critica de toda a
mi Ss30.

A Figura 1 mostra a variagdo da velocidade e da atitude ao longo da trgjetéria de
reentrada do SARA. Observa-se gque entre 100 km e a superficie terrestre o SARA tem sua
velocidade reduzida em duas ordens de magnitude, ou sga, de 8000 nvVs para 80 nvs.
Considerando-se que 0 SARA € desprovido de qualquer sistema auxiliar de frenagem, essa
reducéo de velocidade é causada Unica e exclusivamente pelo atrito entre o veiculo e a
atmosfera terrestre. Outro aspecto relevante ilustrado na Figura 1 relaciona-se ao fato de que



grande parte dessa desacel eragdo ocorre em um intervalo de tempo relativamente pequeno, da
ordem de 5 minutos. Conseqlentemente, uma grande quantidade de energia cinética é
transformada em calor, parte do qual, é transferido as paredes do SARA como, alias, mostrado
pela linha tracejada da Fig. 1. Observa-se que a desaceleracdo sofrida pelo SARA durante sua
reentrada atmosférica corresponde uma significativa elevacéo do fluxo de calor no ponto de
estagnacao, o qual atinge seu valor méximo de 2,1 MWIn? a cerca de 58 km de altitude.

A Figura 2 mostra a regido de estagnacdo do escoamento em torno do SARA
considerando-se angulo de ataque nulo. Devido a0 nimero de Mach do escoamento e a
geometria do veiculo, forma-se uma onda de choque destacada a sua frente. Ao passar através
da parte central dessa onda, 0 escoamento sofre uma significativa redugdo de velocidade e um
aumento de temperatura que, no caso do SARA, atinge valores da ordem de 6000 K.

A andlise térmica da reentrada atmosférica congtitui parte fundamental no projeto e
desenvolvimento de sistemas aeroespaciais recuperaveis, nos quais busca-se uma solugdo de
compromisso entre a necessidade de protecdo de sistemas embarcados contra elevadas (ou
baixas) temperaturas e a reducdo da massa embarcada. No caso do SARA, por exemplo, para
uma massa total de 150 kg, cerca de 35 kg correspondem ao sistema de protecdo térmica. Em
tais situacbes, 0 aumento da quantidade de protecdo térmica, causado por imprecisdo na
andlise térmica, representa uma diminuicdo na capacidade de satelizacdo do veiculo langador
e/ou um aumento do combustivel embarcado para colocalo em 6érbita, ambos os casos
bastante criticos para missdes desse tipo.

Em um trabalho anterior (Hatori e Pessoa-Filho, 1998) utilizou-se o conceito de solugdes
similares para obter os perfis de temperatura e vel ocidade na regido de estagnacéo de veiculos
supersodnicos. Para tanto, considerou-se o ar como um gas caloricamente perfeito. Devido aos
efeitos de dissociacdo e ionizagcdo do ar, a hipbtese de gas caloricamente perfeito é de pouca
utilidade para a trgjetoria de reentrada do SARA. Portanto, o objetivo deste trabalho € o de
estender a metodologia desenvolvida anteriormente (Hatori e Pessoa-Filho, 1998) para
situacBes nas quais os efeitos de “gas real” estejam presentes. Nas secOes que se seguem sao
apresentadas as hipoteses simplificadoras, a formulagéo, o método de solucéo e os resultados
obtidos para solucéo do escoamento no ponto de estagnacdo de escoamentos hi personicos.
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Figura 1 - Trajetoria de reentrada do SARA. Figura 2 - Detalhe da regi&o de estagnacéo.



2. FORMULACAO

Assumindo as hipGteses de escoamento laminar, permanente, compressivel, com
equilibrio termoquimico local e com simetria axial, obtém-se as seguintes equagdes de
conservacao (Anderson Jr., 1989):

Equacdo da conservacao de massa:
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a(rpu)+a—y(rpv)—0. N

Equacéo da quantidade de movimento na direcéo x:
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Equacéo da quantidade de movimento na direcéo y:
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Equacdo de conservacéo da energia:
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onde u e v s&o as velocidades nas direcles x ey, respectivamente. p, p, 4, k, H, T, D;, ¢ e h;
representam, respectivamente, a massa especifica, a pressdo, a viscosidade, a condutividade
térmica, a entalpia total (H=h+u%2), a temperatura, o coeficiente de difusio da espécie i na
mistura, a fracdo em massa da espécie i e a entalpia da espéciei. r éilustrado na Figura 2.
As Egs. (1)-(4) estdo sujeitas as seguintes condicdes de contorno:

Condicoes de parede (y = 0):
u(x0)=0 ; v(x0)=0 ; T =T,=cte. (5)

Condicoes de fronteira de camada limite (y=9):

u(x,c‘i):ue; T(x,é) =T.. (6)

3. SOLUCAO SIMILAR

Para a solucéo das equacOes de camada limite utiliza-se o conceito de solucdo similar, o
gual permite transformar o sistema de equacOes diferenciais parciais, Egs. (1)-(4), em um
sistema de equacOes diferenciais ordinarias, a partir da seguinte transformacdo de variaveis
(Levy, 1954; Lees, 1956):

X y
f: pwl'lwuerzdx € r’: = pdy (7a’b)
| ozl



Utilizando-se as definigdes acima, definindo-se as variaveis adimensionais:

2

u
u h+=>
f=— e g=— 2, (8.a,0)
ue He

obtém-se, apos uma série de simplificacbes, 0 seguinte sistema de equagdes (Anderson Jr.,
1989):

(I f)+f f"z%@f')z—%é, (9.9)
BI— He + 45§ G d—sLe—lmzo, 9.b
G Oa e E hdn( )E (9.b)

onde |=_PH | ¢ é fracdo em massa de cada espécie na fronteira da camada limite, h; é a
Puw Hy
ental pia de cada espécie, He € aentapiatotal da mistura fora da camada limite, Pr € o nimero

de Prandtl e Le é o numero de Lewis. Essas duas equacfes estdo sujeitas as seguintes
condic¢des de contorno:

t(0)=0; f'(0)=0; g(o):H&, (9.c,d,)
(1 - ©)=L g7 ~ «)=1. (9£,9)

Através da mudanca de varidvels estabelecidas pelas Egs. (7), e agumas outras
simplificacles, foi possivel transformar um conjunto de equacbes diferenciais parciais,
Egs. (1)-(4), em um conjunto de duas equactes diferenciais ordinarias, ndo lineares, Egs. (9),
as quais podem ser ainda mais simplificadas definindo-se 0 seguinte conjunto de variavels.

ym =10, z(n) =y'(n), k(m)=9'(n), (10.4, b,c)
gue, substituidas nas Egs. (9), fornecem:

f'=vy,
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termo=-9_ Se 1y ds (Le -1) (12)
dn 2 H, dn

refere-se ao termo de difusdo de massa causada por gradientes de concentragcdo das espécies
no interior da camada limite.

Com as fungbes y(n), z(n) e k(n), definidas pelas Egs. (10), foi possivel transformar um
sistema de duas equactes diferenciais ordindrias de terceira e segunda ordem, Egs. (9.9) e
(9.b), em um sistema de cinco equagtes diferenciais ordinérias de primeira ordem, (Egs. 11),
cuja solucdo pode ser numericamente obtida através do método de Runge-K utta de 42 ordem
(Cheney e Kincaid, 1985).

A determinacdo das condicbes de iniciais é feita a partir da definicdo das variaveis
transformadas sendo dadas por:

f(0) =0, (13.8)
f'(0) = y(0) =0, (13.b)
9(0) =g, (13.0)
f'(0)=s, g'(0)=t. (13.d.€)

Vale observar que as Egs. (13.d) e (13.e) relacionam-se, respectivamente, aos gradientes
de velocidade e entalpia na parede, os quais, em realidade, somente séo conhecidos a partir da
solucdo do sistema de equagdes. Dessa forma, 0 método de solucéo das Egs. (11) e (13) é
iterativo consistindo em atribuir valores “arbitrarios” a s e at; resolver numericamente o
sistema de Egs. (11) e (13) €; verificar a consisténcia fisica dos resultados utilizando-se, para
tanto, osvaloresde f'(n — «)e g(n — =), dados pelas Egs. (9.f) e (9.9), respectivamente.

Por esse procedimento, os valores de s et sGo encontrados por tentativa e erro.

Trata-se, em realidade, do mesmo procedimento utilizado por Blasius para solugdo das
equactes de camada limite incompressivel sobre uma placa plana. Nagquel e caso, entretanto, a
equacéo da energia ndo era resolvida e, consequentemente, tinha-se um sistema de trés
equacles diferenciais ordinarias e uma Unica condigdo inicial desconhecida, qual sgja,
f (0O)=s. Neste caso, dém de cinco equagdes, Egs. (11), e duas condi¢cdes iniciais
desconhecidas, Egs. (13.d,e), tem-se a necessidade de resolver o sistema de equacles para
toda uma trgjetdria de reentrada. Em tais circunstancias, o procedimento de tentativa e erro
torna-se extremamente demorado e, portanto, inviavel. Com o objetivo de tornar o
procedimento de calculo mais rapido e €ficiente utilizou-se neste trabalho o procedimento
desenvolvido por Hatori e Pessoa-Filho (1998).

4. PROCEDIMENTO DE SOLUCAO
4.1 Determinacao das Propriedades do Escoamento Ap6s o Choque

Devido aos efeitos de dissociacdo e ionizacdo do ar, este ndo pode mais ser considerado
caloricamente perfeito. Consequentemente, ndo se pode mais utilizar as equagdes usuais de
choque normal. Nesses casos, as propriedades do ar séo cal culadas utilizando-se os principios
de conservacdo da massa, da quantidade de movimento e da energia através da porgdo normal
da onda de choque, quais sgjam:
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P U, =P U, P + P, U2 =P, +p, U, h, +u7°°=he+u7‘*- (14.ab,c)

onde os subscritos o e e referem-se, respectivamente, as condicles antes e depois da onda
de choque, conforme ilustrado na Fig. 2. Substituindo-se a Eq. (14.a) nas Egs. (14.b) e (14.¢),
obtém-se:

uz O l
=p, +p., ui% E h.=h, +—El =00 (15.a,b)
2 f ]

Tém-se, portanto, duas equagdes para as trés incognitas pe, he € pe. Uma terceira equacdo
de estado relacionando essas incognitas € obtida a partir do trabalho de Tannehill e Mugge
(1974), qua sgja

_P.HY
= h_e %_1% (16.9)

onde:

d.+d,Y+d,Z+d,YZ
1+eXp[d9 (X +d10Y+d11)] ’

Y=log-PeH x :Iog%% Z=X-Y, (16.0)
L2920 013x10

onde os coeficientes d;, i= 1,2 ..... 11, foram tabelados por Tanehill e Mugge (1974) em funcéo
da densidade e da pressdo. Esse sistema de trés equacdes € resolvido iterativamente,

arbitrando-se, inicialmente, pw/pe 0,1, nas Egs.(15). Obtidos pe € he, calcula-se, a partir da
Eg. (16.@), um novo vaor de p./pe. Esse processo € repetido até que um critério de
convergéncia estipulado seja obedecido. A temperatura do escoamento apos 0 choque também
€ calculada a partir de equactes semelhantes as Eqgs. (16), as quais podem ser encontradas em
Tanehill e Mugge (1974) ou Anderson Jr. (1989).

y=d +d,Y+d,Z+d,YZ+

(16.b)

4.2 Deter minacao da Composicao Quimica do Ar Apos o Chogue

Além do célculo das propriedades termodinamicas do ar, é necessario conhecer-se sua
composicdo quimica. Para tanto, utilizou-se o procedimento desenvolvido por Prabhu e
Erickson (1988), o qual fornece a composicao quimica do ar a partir da temperatura e da
massa especifica

5. SOLUCAO NUMERICA
5.1 Procedimento de Solucéo Iterativa
O procedimento iterativo descrito anteriormente tem como unica finalidade estabelecer as

condic¢des do escoamento apés a onda de choque, as quais séo as condi¢des de contorno para
solucdo das equacdes de camada limite. Para a obtencdo dos perfis de velocidade,



temperatura e composi¢cao quimica ao longo da camada limite, é necessaria a solucdo do
sistema de equagdes formado pelas Egs. (11). Entretanto, o terceiro termo a esguerda da
Eq. (9.b), Eq. (12), é funcdo da composicdo quimicado ar ao longo da camada limite, aqual €
desconhecida. Consequentemente, o procedimento de solucdo € iterativo podendo ser
resumido, para cada ponto da trajetoria de reentrada, como segue:

i. Assume-setermo=0, Eq. (11.€); Resolve-se as EQs. (11) até obter-se osvaloresde set que
satisfacam as Egs. (9.f,9);

ii. A partir dos perfis de temperatura obtidos, calcula-se a composi¢cdo quimica ao longo da
camada limite (Prabhu e Erickson, 1988), bem como o valor de termo, Eq. (12);

iii.Resolvem-se as Egs. (11) novamente considerando os valores de termo avaliados no item
anterior.

iv. Repetem-se o0s procedimentos ii e iii até que 0s seguintes critérios de convergéncia
estabelecidos para s, t e termo sgjam obtidos:

Si+1 _ Si

i+1

ti+l

<107, <107, (17.a,b)

=NP

O
2

onde NP é o numero de pontos nodais ao longo da espessura da camada limite, ou seja,
n""=4, sendo & a espessura da camada limite. Maiores detalhes sobre o procedimento de
calculo podem ser obtidos em Hatori (1999).

=NP

[termo(n")]zg - SZ [termo(r]i ]25 <107°, (17.0)
0 7= 0

6. RESULTADOS
6.1 Gés caloricamente perfeito

A Tabela 1 mostra a temperatura, presso e massa especifica apds a onda de chogue, bem
como a fragcdo em massa (valor percentual) de cada uma das espécies consideradas na mistura.
Pode-se observar que, para a trgjetéria de reentrada do SARA, os efeitos de ionizacdo séo
despreziveis. Os efeitos de dissociacdo sdo despreziveis para altitudes abaixo de 30 km,
aproximadamente. Nessas situacoes, os resultados obtidos através da metodol ogia apresentada
neste trabaho devem ser similares aqueles obtidos considerando-se a hipétese de gés
caloricamente perfeito. As Figuras 3 e 4 comparam os resultados obtidos neste trabalho com
aqueles obtidos por Hatori e Pessoa-Filho (1998), que consideraram o ar caloricamente
perfeito. Como esperado, observa-se uma excelente concordancia entre os dois conjuntos de
resultados.

6.1 Resultadosda Literatura

Uma segunda validagdo do procedimento de calculo desenvolvido neste trabaho, é
efetuada comparando-se os resultados agui obtidos com os de Fay e Riddell (1958), os quais
s80 considerados cléssicos na literatura. As Figuras 5 e 6 mostram os perfis de temperatura e
de entalpia adimensionais para um dado ponto da trajetoria de reentrada do SARA. Uma
excelente concordancia € observada entre os resultados obtidos neste trabalho e aqueles
obtidos por Fay e Riddell (1958).



Tabela 1 — Propriedades do ar e composicdo quimica (fracdo em massa percentual) apos a
onda de choque para varias atitudes ao longo da trgjetdria de reentrada.

Figura 3 — Perfis de vel ocidade adimensional,

eta

f', a0 longo da camada limite.

Altitude [km] 90 80 70 60 50 40 30 20
Te [K] 5.467 5.907 6.254 6.371 6.000 3.588 776 217
Pe [atm] 0,002 0,010 0,045 0,153 0,342 0,455 0,182 0,054
pe[kg/m?] [6,9x10°|3,6x10*| 1,4x10°|5,1x103| 1,4x107? | 3,9x107 | 8,3x10? | 8,910

O, 0,0001 | 0,0004 | 0,0008 | 0,0025 | 0,0118 | 7,1347 | 23,1682 | 23,1683
N> 18,0126 | 19,3587 | 23,0764 | 35,0053 | 57,2983 | 73,2494 | 75,5467 | 75,5468
@) 23,1279 | 23,1068 | 23,0757 | 23,0077 | 22,8288 | 13,4331 | 0,0000 | 0,0000
NO 0,0307 | 0,0572 | 0,1050 | 0,2310 | 0,5775 | 4,8760 | 0,0001 | 0,0000
N 57,4937 | 56,1258 | 52,3802 | 40,3995 | 17,9619 | 0,0219 | 0,0000 | 0,0000
NO" 0,0334 | 0,0420 | 0,0508 | 0,0560 | 0,0356 | 0,0001 | 0,0000 | 0,0000
e 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000
" 0,0105 | 0,0160 | 0,0175 | 0,0081 | 0,0005 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000
o' 0,0061 | 0,0082 | 0,0087 | 0,0051 | 0,0008 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000
Ar 1,2815 | 1,2815 | 1,2815 | 1,2815 | 1,2816 | 1,2816 | 1,2816 | 1,2816
Ar* 0,0000 | 0,0001 | 0,0001 | 0,0001 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000
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Figura 4 - Perfis de entalpia adimensional,

0, a0 longo da camada limite.
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6.2 Fluxo de Calor no Ponto de Estagnacéao

Validado o procedimento de calculo, este foi utilizado para a determinacéo do fluxo de
calor no ponto de estagnacdo do SARA, o qual é dado por (Anderson Jr., 1989):

-_HOTH - Hspnls
.= %ay%w Eo;uhiay%:o. (19

O primeiro termo a direita na Eq. (18) representa o transporte de energia por conducéo,
enquanto o segundo, corresponde ao transporte de energia por difusdo das espécies na
mistura. A Eqg. (18) pode ser reescrita como:

p, du, k H .
—— [oFw e "wile 0) + G, 19.
a,= Wk o [9'(0) + ¢ (19.9)

du, 1 p.— P., M h ds _C
e=_— [Me Po/ Gz - (Le -1)———H =, 19.b,cd

Ry representa o raio de curvatura daregido de estagnacdo, Fig. 2. Para 0 SARA R\=0,276
m. Os vaores das varidveis nas Egs. (19) sdo obtidos da solucéo do sistema de equacdes,
Egs. (11). Um vaor negativo de gy, indica transferéncia de calor a parede do SARA. Os
resultados a partir das Egs. (19), foram comparados com as relagcbes propostas por Fay e
Riddel (1958).
A Figura 7 mostra os resultados obtidos, considerando-se temperaturas de parede de
1000 K e 1500 K, tipicas de sistemas de protecdo térmica de veiculos espaciais. Conforme
mostrado, os resultados obtidos pela metodologia proposta neste trabalho estéo em excelente
concordancia com os de Fay e Riddell (1958). Além disso, o procedimento numérico (Hatori
e Pessoa-Filho, 1998; Hatori, 1999) mostrou-se computacionalmente eficiente no sentido de
gue permitiu resolver as equagdes de camada limite para cerca de 370 pontos de uma
trgjetéria em cerca de 2 minutos, utilizando um microcomputador Pentium |1 400 MHz.



6.3 Contribuicdo dos Termos de Conducéo de Calor e Difusido de Massa

A Figura 8 mostra a contribui¢cdo do fluxo de calor difusivo, segundo termo a direita da
Eq. (18), sobre o fluxo de calor total, ao longo da trgjetéria de reentrada. Pode-se concluir
que a contribuicdo do termo difusivo € desprezivel quando comparada a contribuicdo do
termo condutivo. Conforme mostrado por Hatori e Pessoa-Filho (2000), tal resultado decorre
do fato de que sob a hipdtese de equilibrio quimico e para as temperaturas de parede aqui
investigadas, o0 ar ndo se encontra dissociado proximo a parede.

25 ] | ] | ] | ] | ] | ] | ] | ] | ] 3.00 ] | ] | ] | ] | ] | ] | ] | ] | ]
4 - - - Fay & Riddell - . T
90 < - 2.50 — Termo de Conducdo —
4 Tw=1000K / = 2.00 — —
o — mi~y - _ n
: 1.5 ] = ‘g 150 — Tw =1500K |
= = - = _ [
= 1.0 = - 2 1.00 ] B
5 053 - 5 007 -
' - Tw=1500K — 000 ——————< = —— — - - - - 4 -
0.0 — — 7] U
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'0-5_|||||||||||||||||_ -1.00 T T T T T T T T 7
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Altitude [km] Altitude [km]
Figura 7 - Fluxo de caor no ponto de Figura 8 - Contribuicdo dos temos de
estagnacdo ao longo da trgjetéria conducéo e de difusdo de massa no
de reentrada do SARA para duas fluxo de calor total.

temperatura de parede.

7. CONCLUSOES

O presente trabalho utilizou o conceito de solucdes similares para resolver as equactes de
camada limite na regi&o de estagnacéo de escoamentos hipersonicos. Efeitos de dissociacdo
do ar foram considerados, sob a hipétese de equilibrio termoquimico local. O sistema de
equacdes resultante foi resolvido numericamente utilizando-se 0 método de Runge-Kutta de
guarta ordem. A metodologia foi aplicada a trajetéria de reentrada atmosférica de um
microsatélite. Os resultados obtidos para os perfis de entapia, velocidade e composicéo
guimica, permitiram avaliar o fluxo de calor no ponto de estagnacdo. Os resultados obtidos
foram comparados com outros disponiveis na literatura tendo-se observado uma excelente
concordancia. Adicionalmente, utilizou-se um procedimento para automatizar 0 processo de
convergéncia da solucéo. Tal permitiu obter a solugdo das equagOes de camada limite para
uma trajetdoria composta de 370 pontos, em cerca de 2 minutos, utilizando-se um
microcomputador Pentium 11, 400 MHz
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SIMILARITY SOLUTION FOR HYPERSONIC FLOWS

Abstract. Aerodynamic heating at the stagnation point of a microsatellite moving at
hypersonic speed through the earth's atmosphere is calculated by solving the laminar,
compressible, axisymmetric boundary layer equations. Air is assumed to be in local
thermochemical equilibrium. The boundary layer equations are solved by using the similarity
concept. Snce some initial conditions of the smilar equations are unknown, the solution
procedure is iterative. To improve the convergence of the numerical procedure, two auxiliary
systems of ordinary differential equations are defined leading to a computationally efficient
algorithm. Based upon the calculated vel ocity, temperature and species concentration profiles
along the boundary layer, it is possible to evaluate aerodynamic heating at the stagnation
point. An excellent agreement was observed between the results obtained in this work and
others availablein the literature.
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