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Resumo

Este trabalho é dedicado a definicao das propriedades do fluxo hipersénico em torno da
capsula brasileira desenvolvida para o projeto VS-40M denominado como SARA em reen-
trada atmosférica. O sistema SARA sera tomado como o protétipo do corpo re-entrada.
Durante o trabalho os seguintes parametros serao definidos analiticamente e numerica-
mente: fluxo e propriedades termodinamicas préximos ao corpo e na parede, estrutura e

propriedades da camada limite, o fluxo de calor.

Palavras-chaves: SARA, Escoamento Hipersonico, Reentrada.






Abstract

This work ains define of hypersonic flow properties around the Brazilian capsule developed
for the VS-40M project called as SARA in atmospheric reentry. The SARA system will
be taken as the re-entry body prototype. During the work, the following parameters are
defined analytically and numerically: flow and thermodynamic properties close to the

body and in the wall, structure and properties of the boundary layer, heat flow.

Key-words: SARA, Hypersonic Flow, Reentry.
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Introducao

0.1 Contextualizacao

Desde o inicio da era de exploragao espacial, a maioria das missoes incluiu um mo-
dulo responsavel pela reentrada da atmosfera, por causa do grande interesse da sociedade
cientifica no estudo de amostras de corpos extraterrestres, missoes tripuladas, fendmenos
que ocorrem durante a trajetéria ascendente e/ou descendente das estruturas espaciais.
Esta tecnologia desenvolveu-se bastante durante a disputa entre a antiga Unido Sovié-
tica (URSS) e os Estados Unidos pela supremacia na exploragao e tecnologia espacial, no
periodo de 1957-1975.

Durante algum tempo a atencao do setor espacial foi voltada para o desenvolvi-
mento de veiculos espaciais como o "Space Shuttle'e o "Buran"em busca por um sistema
sucessor cada vez mais eficiente. Porém a quantidade de recursos necessarios para o de-
senvolvimento dessa tecnologia é muito elevado e os recursos disponibilizados pelos inves-
tidores foi sendo reduzida(LAUNIUS, 2006). Devido a crescente falta de recurso o setor
aeroespacial voltou o interesse no desenvolvimento de novos designs de capsulas espaci-
ais devido o seu baixo custo de manutencao, producao e a tecnologia apresenta um ele-
vado histoérico de seguranca demonstrado pelos programas espaciais americanos (" Mercury
(1958-1963)", "Gemini (1961-1966)", "Apollo (1961-1972)"), soviéticos ("Soyuz"). Com o
novo investimento, as diversas pesquisas na area de materiais, simulagdo computacional,
processos de fabricagdo surgiram para melhorar as caracteristicas das capsulas. Segue

abaixo uma figura com design de algumas capsulas de sucesso.
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{a) Mercuy {b) Gemini

{e) FIRE (f) Galileo

Figura 1 — Imagem retirada da tese de Phd (SCALABRIN,2007) onde apresenta algu-
mas imagens de capsulas que obtiveram um design de sucesso.

Hoje em dia além dos Estados Unidos e Rissia, temos India (MISTY, 1998),
China (MACDONALD, 2008), Brasil (SCATOLIN, 2008) entre outros paises inte-
ressados no desenvolvimento desta tecnologia. O programa espacial brasileiro atualmente
possui entre seus projetos atuais o desenvolvimento de uma plataforma espacial para efe-
tuar experimentos em microgravidade, denominado Satélite de Reentrada Atmosférica
(SARA), dentre suas caracteristicas (AEB, 2017) destacam-se: Operar em érbita baixa,
circular com 300 [km]| de altitude por um periodo méximo de 10 dias. O peso estimado
é de aproximadamente 300 [kg| sendo langado através de um veiculo de sondagem VS-40
modificado. Porém o desenvolvimento dessa capsula possui varias etapas, dentre elas, si-
mular de forma virtual as condi¢es extremas que ela sofrerda durante as etapas de voo.
Dentre essas etapas a fase de reentrada atmosférica é uma das mais preocupantes devido a

elevada velocidade, temperatura e estresse estrutural sofrido pela capsula. Sendo de suma
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importancia para os engenheiros obter resultados preliminares sobre o comportamento

aerodinamico, estrutural da capsula nessa etapa.

Durante mais de duas décadas, ferramentas numéricas como "Computional Fluid
Dynamics"(CFD) foram utilizadas em etapas de design preliminar onde obtiveram os
resultados bem préximos do veiculo final, como exemplo: Moss, em 1982, utilizou si-
mulacoes em CFD para auxilar no desenvolvimento da capsula para a missao Galileo,
Chen, em 1995, e Gnoffo, em 1996, usaram técnicas de CFD para estudar fendmenos
fluido-dinamicos que capsulas poderao sofrer quando estiver em reentrada atmosférica
em Marte. Olynick, em 1997 e 1999, utilizou CFD para o desenvolvimento da capsula

Stardust, entre outros.

Neste trabalho vamos utilizar a técnica de CFD para obter o coeficiente de ar-
rasto, importante para poder definir o comportamento da cdpsula durante a trajetoria e
a distribuicao de temperatura em volta da capsula. Um dos dados necessarios na etapa
de design preliminar do sistema de protecao térmico. Essa distribuicao de temperatura
sera analisado pontos especificos da trajetoria, onde espera-se que seja os pontos onde
a capsula sofrera a maior carga térmica. O modelo usado é o desenho técnico da cap-

sula SARA apresentado pela agéncia espacial brasileira e usado em diversos trabalhos
cientificos (MORGENSTERN, 2000)(TORRO, 2004)(BOAS, 2006).

0.2 Objetivo do Trabalho

0.2.1 Objetivo principal

O objetivo do trabalho é a caracterizacao do escoamento hipersonico em reentrada
atmosférica para uma capsula com o nariz em forma de uma esfera-conica sem corte que

poderia ser potencialmente empregada na missao espacial brasileira denominada projeto
SARA.

0.2.2 Objetivos especificos

e Definir os parametros necessarios oriundos da trajetoria de reentrada para os angulos
de ataques 0, 4.4 e 180 ° nas respectivas altitudes: 60, 65 e 70 [km];

e Estimar de forma tedrica os coeficientes de forca axial ndo viscoso para os angulos
de ataques 0, 4.4 e 180 ° nas respectivas altitudes: 60, 65 e 70 [km];

e Estimar de forma tedrica a temperatura e o coeficiente de pressao no ponto de

estagnacao para o angulo de ataque de 0°;

e Produzir um modelo CAD da capsula SARA em 2D e 3D;



32 Introducao

e Desenvolver duas malhas estruturadas e refinadas que atendam as necessidades do

trabalho, sendo uma em 2D e outra em 3D;

e Comparar os resultados obtidos da simulagao refentes a temperatura e pressao no
ponto de estagnacao, coeficiente de arrasto nao viscoso para as condi¢oes de contorno

de 0° com os valores obtidos de forma tedrica;

e Obter a distribuicdo de temperatura, nimero de Mach e pressdao para os angulos de
ataques 0, 4.4 e 180 ° nas respectivas altitudes: 60, 65 e 70 [km)].

0.3 Apresentacao do Trabalho

O trabalho esta organizado da seguinte forma: Revisao Bibliografica, Geometria e

condicoes iniciais, Metodologia, Resultados e discussao, Conclusao.

A revisao bibliografica possui todo o embasamento tedrico utilizado para o desen-
volvimento do trabalho, iniciando-se com uma revisao de dindmica dos gases, aerodina-
mica, mecanica do voo, aerotermodinamica. No capitulo de geometria sao apresentados
as dimensoes externas da capsula, o qual foi produzida um modelo 2D e 3D utilizando a

ferramente Modeler Design do software comercial ANSYS.

Na metodologia é descrito os métodos de solugao utilizados para o desenvolvimento
do trabalho, enquanto no capitulo dos resultados e discussao esta contido os graficos,

imagens e comparagoes obtidos de forma numérica e tedrica.

A conclusao possui reflexoes sobre o trabalho desenvolvido e propostas para tra-

balhos futuros.
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1 Revisao Bibliografica

1.1 Escoamento Hipersonico

H& uma divergéncia entre autores de qual é o nimero de Mach (M) onde o escoa-
mento é hipersonico devido a influéncia das condi¢oes ambientais e intrinsecas do fluido,
porém, pode-se adotar de forma convencional que o escoamento hipersonico ocorre para
M maiores que 5, essa a definicdo usada neste trabalho. No escoamento hipersonico ha
interagdes viscosas e/ou efeitos por reagoes quimicas que comecam a ser de extrema valia
para determinar propriedades do escoamento (ANDERSON,2006) e tais reagoes serao
levadas em consideracao por hipdteses apresentadas posteriormente. Além da definicao do
escoamento para a melhor compreensao do trabalho ha a necessidade de explicar um pouco
sobre o fendmeno produzido quando um corpo encontra-se em velocidades supersonicos

e/ou hiporsénicas denominado ondas de choque.

1.1.1 Ondas de Choque

As ondas de choque ocorrem quando um objeto estd se movimentando a cima da
velocidade do som imerso a um fluido, para este trabalho, o fluido em questdao é o ar
atmosférico. Este fendmeno é caracterizado pelas grandes mudancas nas propriedades de
pressao, temperatura e densidade do escoamento. Essas mudangas de propriedades variam
com energia cinética imposta pelo impacto da superficie do objeto com as moléculas de
ar e o seu formato e caracteristicas variam com o angulo feito entre o vetor velocidade
do fluido e o vetor normal da superficie do objeto formando ondas de choque normais ou

obliquas.

1.1.1.1 Ondas de Choque Obliquas

Para angulos de deflexdo do escoamento diferentes de 90° formam se ondas de
choque obliquas. Essas onda sao caracterizadas por serem inclinadas, como ilustrado na
figura 2. A densidade aumenta de acordo com o crescimento da onda de choque e o
numerd de mach aumenta, em grandes valores de densidade, o fluxo massico atras da
onda de choque é comprimido em pequenas areas, para um escoamento hipersénico sobre
um corpo, isto se traduz que a distancia entre o corpo e a onda de choque pode ser
pequena. Ao escoamento entre a onda de choque e o corpo é dado o nome de Camada do

Choque.
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Figura 2 — Imagem retirada do (BIKLE, 1964), fota da onda de choque obliqua produzida
em modelo do caca americano X-15 em um tunel de vento a 3.5 Mach.

Esta propriedade de escoamento hipersonico nos permite utilizar para célculos
aproximados das propriedades aerodindmicas hipersonicas(MORGENSTERN,2000).
A estimativa das propriedades do ponto de estagnacao é importante para o desenvolvi-

mento desde trabalho.

1.1.1.2 Ponto de Estagnacado

O ponto de estagnacao é definido como um ponto onde toda a energia cinética
presente na linha de corrente deste fluido é transformada. Por consequéncia o fluido fica
com a velocidade igual a zero, o fluido fica estagnado(ANDERSON,2010), imagem

ilustrativa abaixo.
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Figura 3 — Imagem adaptada de (BERTIN, 1994), ilustra uma capsula com a formagao
da onda de choque obliqua.

Os elementos da imagem a cima com subscrito 1 sao as propriedades do ambiente,
antes da onda de choque. Os elementos com subscrito 2 sao as propriedades logo depois
da onda de choque. Os elementos com subscrito t2 sdo as propriedades refentes ao ponto
de estagnacao e os elementos com subscrito tw sdo os referentes as propriedades na parede

da capsula, porém nao serao utilizados.

As propriedade supracitadas correlacionam-se com as equagoes abaixo assumindo
que o escoamento é desacelerado isentropicamente entre os pontos 2 e t2 e que o escoa-
mento é adiabatico. O desenvolvimento das equagoes estao presentes no livro do Anderson

" Fundamentals of Aerodynamics'de 2010.

Ty _ [2yMF — (v = D[(y — )MF + 2] (1.1)

T, (7 + 1)2M7
o _1
Po _[(y=1)M7]> v+1 o (1.2)
P 2 2yME — (v —1) ‘
T v—1 2)
2 _ (11" 1.
2= (1 (13)
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1.1.2 Camada de Entropia

Considera-se algumas simplificagoes para a analise desta propriedade do escoa-
mento hipersonico, sendo uma delas aqui apresentado no estudo de caso onde a camada
de choque ocorre sobre um perfil de placa fina, com um pequeno deslocamento da onda

de choque dado por uma distancia (d), o esquematico apresentado na figura 4.

e -
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Figura 4 — Imagem retirada do livro (ANDERSON,2003) onde apresenta a camada de
entropia e camada limite de um corpo submetido a um escoamento hipersonico.

Na regiao do nariz, a onda de choque é extremamente curvada, o que faz com
que a entropia do escoamento aumente. Devido a presenca de um grande gradiente de
entropia gerado na regidao do nariz, a camada de entropia escoa préximo ao corpo até
distancias consideraveis da regiao inicial, enquanto a camada limite ao longo da superficie
cresce dentro desta camada de entropia sendo afetada por ela de maneira interativa. Por
consequéncia da camada de entropia esta regiao possui forte vorticidade, como relatado
pela teoria de Crocco do escoamento compressivel classico (ANDERSON,2003). A esta

interagdo denomina-se de interacao de vorticidade.

O fenémeno de interecao de vorticidade causa problemas analiticos quando deseja-
se calcular a camada limite sobre a superficie, devido a dificuldade de se definir as condi-

¢oes apropriadas, o que pode acarretar em erros numeéricos.
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1.1.3 Interacao Viscosa

O escoamento hipersonico possui grande valor de energia cinética, quando este es-
coamento sofre efeito viscoso parte desta energia é convertida em energia interna do gas,
este efeito denomina-se de dissipagao viscosa. Por consequéncia deste efeito, ha um au-
mento da temperatura na camada limite. Esse efeito pode gerar um perfil de temperatura

semelhante ao da camada limite do escoamento hipersonico.

No caso de um gés ideal o aumento da temperatura (T) faz com que a camada
limite fique mais espessa. Por consequéncia da pressao p ser constante, na dire¢ao normal

nesta regido, a densidade é reduzida fato constatado pela equagao de estado (1.4) .
pP=15r (1.4)

Para manter a condi¢do do fluxo massico através da camada limite com o valor
de densidade reduzida, a espessura da camada limite necessita ser maior. A combinagao
desses fendomenos faz com que a camada limite do escoamento hipersonico aumente rapi-
damente a velocidades menores. O que é constatado, para o desenvolvimento da espessura
da camada limite () calculada pela equagao 1.5. Onde M, é o nimero de Mach do esco-
amento no infinito e [R,] é o nimero de Reynolds local que pode ser obtido pela equagao
(1.6).

M,
d e (1.5)
Re = p“"[/j‘@l (1.6)

Para altos valores de M., a espessura aumenta rapidamente. Tem-se que a es-
pessura da camada limite do escoamento hipersonico pode causar um efeito maior de
descolamento em um fluido inviscido fora da camada limite. A consequéncia é uma apa-

réncia mais robusta do corpo do que realmente é.

A espessura da camada limite também afeta o escoamento externo a ela modificando-
0, onde esse escoamento inviscido modificado acaba afetando o crescimento da camada

limite. Essa interacao é denominada interacao viscosa.

A interacao viscosa pode ter uma influéncia importante na distribuicao de pressao
na superficie do corpo, o que afeta a sustentacdo, o arrasto e a estabilidade em veiculos

supersonicos (ANDERSON,2006).

A camada limite em um escoamento hipersonico pode ser tao fina a ponto de
localizar-se na onda de choque. Isto faz com que a camada de choque possa ser tratada

como totalmente viscosa.
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1.1.4 Camada Limite

Escoamentos hipersonicos possuem uma grande quantidade de energia cinética, o
qual é dissipada pela influéncia de atrito com a camada limite, isto acarreta temperaturas
elevadas préximo ao veiculo hipersonico, suficientes para excitar a energia de vibragao
interna das moléculas causando uma dissociagao e até ionizacdo do gas, esta ionizacao
pode acarretar em alguns periodos onde nao ha comunicacao. Caso a superficie do veiculo
seja protegida com uma protecao térmica ablativa, o produto dos efeitos de ablacao estarao
presentes na camada limite. Pode-se observar que a superficie do veiculo pode ter uma
camada limite com reagdes quimicas (ANDERSON,2003).

A camada limite ndo é a Unica regiao que possui uma alta temperatura em um
veiculo hipersonico. Considerando a regiao do nariz de um corpo rombudo, o arco formado
pela onda de choque na regiao do nariz pode ser considerado aproximadamente normal e a
regiao em volta dele possui uma alta temperatura (ANDERSON,2003)(PLETCHER,2012).

Para o céalculo analitico nao foi levando em consideragao essa energia dissipada
pelas reagoes quimicas que ocorrem devida a elevada temperatura, ablacao. Entretanto
para o calculo numérico foi levado em conta essa energia dissipada e outras hipoteses que

serao vistas a seguir.

1.1.5 Regime de Escoamento

De acordo com Fassoulas (2011), durante uma trajetéria de reentrada atmosférica,
o escoamento envolta da capsula passa por trés regimes: gas rarefeito, transiente e conti-
nuo. Cada regime possui equacoes regentes distintas e o escoamento é classificado em um

desses trés regimes de acordo com o valor da constante denominada niimero de Knudsen

(Kn) , sendo :

o Gas rarefeito (Kn > 10)
e Regime transiente (0,01 < Kn < 10)

e Regime continuo (Kn < 0,01)

Obtido pela seguinte equagao (1.7):

A Ma
Kn=—=1,26\/v— 1.7

Cada constante representada a cima significa: livre caminho médio (A), compri-
mento caracteristico (L), razdo dos calores especificos (), nimero de Mach (Ma) e ni-

mero de Reynolds (Re). Para este trabalho serd usado a hipé6tese de regime continuo, pois
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as altitudes de 60, 65 e 70 [km] aceitam tal suposigao. (SCALABRIN, 2007)(ZUR
NIEDEN, 2005).

1.1.6 lonizacao, dissociacdo e recombinacao

De acordo com o aumento de temperatura os elementos quimicos presentes no
escoamento durante a trajetéria sdo excitados. Dependo do nivel de excitagdo, quando
possuem energia cinética suficientes, ocorrem reagoes quimicas. Estas reagoes sao inter-
pretadas como dissociac¢ao, ionizagao e recombinacao. As reacoes influenciam diretamente
nas propriedades desse escoamento (C,,K,u) e é de extrema importancia serem leva-
das em consideracao para que os valores adquiridos na simulagoes sejam mais realisticos
(FASSOULAS, 2011).

Essas reagdes quimicas dao uma caracteristica importante ao fluido de estudo,
classificando-o em: Nao reativo, equilibrio quimico ou em nao equilibrio. Essa classificacao
ocorre de acordo com o niimero de Damkohler (Da), sendo ele uma razao entre a velocidade

de reagao e a velocidade de transporte de massa (1.8):

TV
Da = — 1.
=T (18)

Para este trabalho é necessario levar em conta a reacdo quimica e seus efeitos,
para tal, foi utilizado a suposi¢do do escoamento estar em equilibrio quimico, devido a
tese de doutorado de Sacalabrin (2007), apresentar um estudo que para esta altitude
esta hipdtese é adequada, segundo conclusao do préprio autor], o erro entre assumir uma
hipétese mais complexa como a de gas em nao equilibrio gera um erro no resultado
final inferior a 5% e o ganho de tempo computacional devido a formulacao das equagoes
para solucionar o problema em equilibrio quimico de forma numérica serem mais simples

compensa principalmente em fases de design preliminar.

1.1.7 Propriedades termodinamicas do ar em equilibrio quimico

De acordo com a teoria o fluido em equilibrio quimico possui duas propriedades
que modificam o seu comportamento, sendo elas, temperatura (T) e pressao (p). Guptar
(1991) demonstrou em seu estudo polindmios que representam a variacao das propriedades
do ar no intervalo de temperatura 500 a 30000 [K] e pressao 10~* até 10? [atm] levando
em consideracao 11 espécies quimicas: Ny, O, N, O, NO, N*, Ot, NO*t, Nt*, Ot* e
e~ . Esses polindmios foram implementados na simulagao, de forma a incluir o efeito dessa

condicao durante a simulacao. Tais polindomios serao apresentados a seguir.
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1.1.7.1 Calor especifico total

O calor especifico (C,) a uma pressao constante pode ser obtido pelo polinomio

abaixo 1.9:

Cp = exXp (Acp)(4 + BC’Z,XS + CCPXQ + DCPX + ECP) (19)

onde y é:

x = In (7/10000) (1.10)

Os coeficientes A¢,, Be,, Cc,, D¢, e E¢, sao apresentados na tabela 3 apresentado

no anexo A. Sendo a varidavel 7' em questao, o valor da temperatura em [K].

1.1.7.2 Viscosidade

A viscosidade (u) a uma pressao constante pode ser obtido pelo polinémio abaixo
1.11:

p=A,+B.x~+CuxX>+ D’ + Ex* + F.x° (1.11)

onde y é:

x = T/1000 (1.12)

Os coeficientes A, B, C,,, D,, E, e F,, sdo apresentados na tabela 4 apresentado

no anexo A. Sendo a varidvel T' em questao, o valor da temperatura em [K].

1.1.7.3 Condutividade térmica

A condutividade térmica (k) a uma pressao constante pode ser obtido pelo polino-

mio abaixo 1.13:

Kk = exp (A,ix4 + B3+ Cx*+D,.x + E,.C) (1.13)

onde y é:

X = In (T'/10000) (1.14)

Os coeficientes A, B,, C., D, e E, sao apresentados na tabela 5 apresentado no

anexo A. Sendo a varidvel 7" em questao, o valor da temperatura em [K].
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1.1.7.4 Fator de compressibilidade

O fator de compressibilidade (Z) a uma pressdao constante pode ser obtido pelo

polinémio abaixo 1.15:

Z =Az+ Bzx+Czx* + Dzx* + Ezx* (1.15)

onde y é:

x = T/1000 (1.16)

Os coeficientes Az, By, Cz, Dy e E; sao apresentados na tabela 6 apresentado

no anexo A. Sendo a varidvel 7" em questao, o valor da temperatura em [K].

Um fator muito importante para pode definir qual polindémio usar é usar as equa-
¢oes derivada de relagoes isentropicas, previamente citadas, para definir a magnitude de
pressao e temperatura apos a onda de choque. E caso a magnitude de pressao esteja entre
107* até 10? [atm] e a temperatura entre 500 a 30000 [K] pode-se utilizar os polindmios

supracitados.

1.1.8 Coeficiente de pressao maximo

Uma propriedade importante para comparar com o valor obtido da simulacao é
o coeficiente de pressao maximo(C), mqz), Pois para o angulo de ataque de 0° é estimado
utilizando equacgoes que usam parametros geométricos, conhecidos por desenhos da cap-
sula, e fisicos, as propriedades do ambiente e a velocidade da capsula (BERTIN,1994).
Para calcular esse coeficiente usa-se a equagao (1.17) para calcular a pressdao no ponto de

estagnacao e depois a equagao (1.18) para determinar o C -

o L AT

n 2 2yME — (v

Para a teoria de fluido newtoniano modificado o C), ;4 pode ser calculado como:

Dt2 2
Comar = | — — 1| —= 1.18
. [pl ] = (1.18)

1.1.9 Fundamentos das forcas Aerodinamicas

O estudo das forgas aerodindmicas sdo importantes para este trabalho para obter
a trajetoria da capsula e prever a variacao de altitude e determinar a velocidade ponto a
ponto da capsula para o regime hipersonico. Este efeito aerodinamico ocorre quando um

objeto é imerso em um fluido gasoso sofrendo os efeitos de forgas provenientes da interagao
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fluido estrutura, quando este gas é atmosférico denomina-se forcas aerodinamicas. Essa
resultante aerodinamica pode ser dividida em dois vetores, um axial e outro normal, as
projecoes destes vetores nos eixos do vento sao denominados forca de arrasto e forca de
sustentacao (ERNST,2011).

Essas forgas sdo dependentes da pressdo dindmica ¢, dada pela equagao (1.19),

da area de superficie S e dos coeficientes aerodinamicos.

1
oo = ipwvoi (1.19)

As forgas aerodindmicas possuem os coeficientes de sustentagao C, (1.20) e arrasto
Cp (1.21).

L
— 1.2
Cr 05 (1.20)
D
= 1.21
Co= 2 (1.21)

Considera-se que para qualquer ponto no corpo, a resultante das forcas aerodina-

micas podem gerar um momento M (1.22):

M

C p—
M7 gSe

(1.22)

A fonte das forcas é aproximadamente a diferenca de pressao criada entre a parte
superior e inferior do corpo gerando a sustentagdo. O arrasto possui trés contribuigoes:
geometria do corpo, arrasto parasita e arrasto por viscosidade. Este tltimo tem origem

na tensao cisalhante em volta do corpo devido efeitos viscosos dada pela equacao (1.23):

ou
Tw = Hw (&y)w (123)
ou

Onde (a—y)w é o gradiente de velocidade na parede e i, é o coeficiente da viscosi-

dade na parede.

De acordo Morgenstern (2000) foram feitas simulagdes e uma abordagem analitica
para obter alguns parametros de suma importancia da capsula SARA. Com as condigoes
do escoamento sendo de M 1.55 até 6.63, ntimero de Re por metro 2.48-10% e o angulo de
ataque variando de 0° a 10° foi obtido os graficos: do coeficiente de arrasto pelo numero de
Mach da capsula SARA apresentado na figura (5), do coeficiente da for¢a normal (Cl,)

pelo niimero de Mach, apresentado na figura (6).
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Figura 5 — Imagem retirada do (MORGENSTERN,2000) coeficiente de arrasto para
o angulo de ataque a = (°
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Figura 6 — Imagem retirada do (MORGENSTERIN,2000) coeficiente da for¢a normal
(C,) pelo nimero de Mach

Para o célculo analitico do coeficiente de arrasto foi utilizado a teoria newtoniana
com a modifica¢ao proposta por Lester Lees (BERTIN, 1994) que demonstra resultados
mais precisos para a geometria utilizada pelo Sara(corpo rombudo). A equagdo proposta
obtém uma aproximagao do coeficiente de forga axial (C4) e o coeficiente de forga normal

(Cn) para um corpo esfera-cone com o angulo de ataque desejado () com um determinado
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raio do nariz (Ry), raio da base (Rp), uma se¢ao conica com um angulo de semi-vértice

(6¢) e o parametro de pressao na superficie maximo (Cp2):

Figura 7 — Imagem retirada do (BERTIIN,1994) Ilustra as constantes supracitadas

) KA + tan 6. (cos2 asin’® 6, + 0.50 sin? a cos? 96) (B)} (1.24)

RQ
Cu=2Cpp (N
Dt RQB
A =0.25cos” a (1 — sin* 66> + 0.125sin? v cos? .. (1.25)
w0 s (2 — coste). 0 1.26
~ tanfc cosle + 2 tan f¢ cone (1.26)
Ry\° . .
Cn =2C, 0 <R> [H + sin acos acos 0. sin 0, (P)] (1.27)
B
H = 0.25sin o cos a cos? . (1.28)
(R—N) — cos b ((R—N) — CoS 90)2
p_ \ks 0, + \\Fn 1.29
tan 6, cos e + 2tand, ( )

L _ CNCPSa—CASina (1.30)
D  Cysina+ Cy cosa

1.2 Trajetéria

Determinar a trajetéria ¢ um fator importante para o problema proposto pois pos-

sibilita definir o niimero de Mach que a capsula possui durante a reentrada. A velocidade
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durante uma trajetéria depende da aplicagdo, porém, sao comumente elevadas, variando

em alguns milhares de metros por segundo até a dezenas de milhares como para uma ma-

nobra de rendezvous em um grande planeta (47.4 [km][s]™!

fazendo em Jupiter) (DUFFA,2013).

, no caso da capsula Galileu

De acordo com Santos (2012) o mapa velocidade-altitude da cdpsula SARA durante
a trajetéria de re-entrada é apresentado nas figuras (8, 9). Este mapa foi gerado a partir
de algumas condigbes pré-definidas como a velocidade inicial de 7626.30 [m/s], altitude
inicial de 300 [km], coeficiente de arrasto de 0.8, coeficiente de sustentagao 0.0, area de

referéncia 0.785 [m?], massa total de 150 [kgle aceleragao da gravidade de 9.81 [m/s?].

Na figura (8) é possivel observar um aumento da velocidade na parte inicial da re-
entrada devido a influéncia da gravidade da terra no ambiente rarefeito(TORRO,2004).

500 — [ | [ | [ [ - 8000
E Velocity :
— 400 — = w
£ ] 6000 B
X . : s
$ 300 - g
£ m — 4000 3
< 7 ; - >
200 —  Altitude -
. — 2000
100 — -
0_||||||||||||||||||| 0

0 500 1000 1500 2000
Time (s)

Figura 8 — Imagem retirada do (TORRO,2004) Mapa velocidade-altitude da capsula
SARA em uma tipica trajetoria de reentrada.

1.2.1 Equacdes necessdrias para descrever uma trajetéria de re-entrada

Para definir as equacoes que descrevem uma trajetéria de reentrada, ha a neces-
sidade de explanar inicialmente sobre sistemas de referéncia especificos como: o sistema

geocéntrico-equatorial, eixo inercial terrestre de centro fixo entre outros.

De acordo com Jameson (2006) o sistema geocéntrico-equatorial é uma sistema de
coordenadas com sua origem no centro do planeta, neste sistema o plano x-y é localizado
no plano equatorial e o eixo z tem sua direcao estabelecida pelos polos do planeta com o
sentido relacionado ao polo norte. O eixo y é posicionado de forma a obter €, = €, x €,. No

caso da terra possui a nomenclatura de eixo inercial centrado na Terra, ou Farth-Centered
Inertial (ECI).
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Outro sistema de coordenadas importante é fixado no planeta, onde o plano x-y
coincide com o ECI porém este sistema possui uma rotacao no eixo z, de acordo com a
rotacao do planeta. Este sistema de coordenadas € o eixo inercial terrestre de centro fixo,
aplicando a Terra possui o nome de Farth-Centered Fized (ECF). Neste sistema o eixo x
passa pelo meridiano de Greenwich. Pode-se obter a relagdo entre essas coordenadas pela

matriz de rotagao da pela equagao (1.31).

cos (wWAt)  sin (wAt) 0
[é1] = | —sin (wAt) cos(wAt) 0 | [€] (1.31)
0 0 1

Onde [é] representa a coordenada (ECF), [é] ¢ o eixo de coordenada (ECI), w é a

velocidade angular da terra e t é o tempo .

O terceiro eixo de coordenada tem origem no centro do planeta Terra, porém, o
eixo x possui a mesma direcao e sentido do vetor posicao 7 do veiculo de interesse. No
caso da Terra é definido com o auxilio de dois valores: uma inclina¢ao longitudinal (0) e
outra latitudinal(¢).

Esse eixo relacionando a posicao do veiculo é representado pelo [és] e pode ser
relacionado com o ECF de acordo com (HICKS,2006):

cos(¢) cos(f)  cos(¢)sin(f)  sin(¢)
[é3] = — sin(6) cos(6) 0 [61] (1.32)
—sin(¢) cos(f) —sin(¢)sin(f) cos()
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Figura 9 — Imagem retirada do (JAMESON,2006)Ilustragdo dos fatores necessarios
para definir uma trajetoria de reentrada.

Apés a definicao dos sistemas de referéncia utilizados hé a necessidade de definir
mais dois angulos: o dngulo () angulo de voo, que é o angulo entre o vetor velocidade
(V) e o plano ortogonal (7) (O plano horizontal local). Sendo (7) positivo quando o (7) é
a cima do plano horizontal local. E o angulo de ataque (¢)) definido como o d&ngulo entre

o plano paralelo local a latitude e a projecao do (V') no plano horizontal local, sendo que
este obedece a regra da mao direita para o sinal.
Todos os angulos e eixos estao ilustrados na figura (9).

—

Um fator importante é o momento angular (€2) em termos somente do sistema do
veiculo. De acordo com (HICKS,2006):

- o . R de . do R
Q= (dt sin ¢> Cas = 2 Cun + (dt cos 6) €z, (1.33)

1.2.2 Equacao de Movimento para um corpo em re-entrada

O objetivo central das equacoes é possibilitar que independentemente de qual eixo
esteja suas condigoes inicias relacionadas com a posigao, possam ser correlacionadas para

definir com precisao a trajetoria.

O subscrito X define os parametros relativos ao sistema de coordenadas ECF. De
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acordo com a figura 8 pode-se descrever a velocidade relativa com a equagao (1.34)(HICKS,2006).

Vi = (Viesin (7)) &, + (Vacos (v) cos (1)) &, + (Vrcos (y)sin () &, (1.34)

A derivada no ECF ¢ relacionada com a derivada no eixo do veiculo pela seguinte

expressao, dada pela equagao 1.35:
dr ar =
— | =—=—+Qxr 1.35
(dt)R a T (1.35)
Reescrevendo a equagao acima, tém-se:

I
VR:d—ZJerF (1.36)

Realizando o produto vetorial obtém-se:
Vi = g, + (T@ cos (¢)) €y, + (rqb) €2y (1.37)

As equagoes (1.34) e (1.37) sdo solugoes para a velocidade relativa escrita nos

termos da posicao do veiculo. Entao cada componente dessas podem ser correlacionados:

7= Vgsinvy (1.38)

. Vgcosycosy
0= ——"—""— 1.39
7 COS ¢ ( )
g‘b _ % COST’)/ sin (1.40)

As equacgoOes supracitadas sdo conhecidas como as trés equagdes de movimento

cinético, que definem a posicao do veiculo relativo ao planeta em rotacao.

Porém essas equagdes nao fornecem dados sobre a acao da gravidade e forgas
aerodindmicas, durante a reentrada. De acordo com Jameson (2006) torna-se necessario
mais trés equagoes (1.58 1.59 1.60) que fornecem as mudangas de velocidade e diregao de

acordo com a atuacao da forga gravitacional e aerodinamica.

Para o caso estudado, considera o veiculo sem o auxilio de uma forca propulsora
durante a reentrada. O equilibrio de forgas atuantes no sistema pode ser descrito como,

—,

a soma da forga gravitacional e da forga aerodinamica (A) atuante no sistema (1.42):

F=A+mg (1.41)
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De acordo com a segunda lei de Newton, pode-se definir o somatoério das forcas

atuantes, considerando a massa do veiculo constante como:

L av
F=m— 1.42
"t (142)
Onde m ¢ massa do sistema, g aceleracao da gravidade, % a aceleracao do veiculo.

Utiliza-se da equacao (1.35) para estabelecer uma relagao entre o referencial iner-

cial (I) e o eixo rotacional (Rot):

dF) (d?) ~
— | =\ +Qx7r (1.43)
(dt I dt Rot

Derivando novamente para ter a relacao da aceleracao inercial:

(d*F)  (aV) d d7 1 I{dF o
(dt)2,  (dt);  dtro l(dt)Rt“’ ”] twx l(dt>m+w XT] (1.44)

Onde & é a variagao do momento angular entre ECI e ECF. Para o caso especifico

de estudo, o & é considerado uma constante denominada LU®. O (%)R ) ¢é a velocidade
O

relativa de rotagdo da superficie da Terra e (EZ?;;))R , é a aceleracao relativa de rotagao
O

da superficie da Terra.

A equagao (1.44) pode ser simplificada, de acordo com (HICKS,2006):

@dvy [(av . . . B
Substituindo ((dT‘:))I por g na equagao (1.45), tém-se que:
av - . - . - 2
m (dt) . =F —2m <w® X VRot) —m <w® X (w® X 7")) (1.46)

Porém, foi definido anteriormente que o Q® possui rotacdo somente no eixo z.

Podendo ser convertido para a coordenada do eixo do veiculo por:

O = (Fgsinb) éu, + (dg cosb) é., (1.47)



50 Capitulo 1. Revisao Bibliogrifica

Utiliza-se as equacoes 1.34 e 1.47 para encontrar o produto vetorial de cU® X VRot,

tendo como resultado:

c3® X VRot = — (VR"’@@) COS ¢ COS 7y COS ¢) €x,
+‘730t@® (cos ¢siny — sin ¢ cos ysiny) + é,, (1.48)

+ (VRot sin ¢ cos y cos w) €2,

De forma similar, tém-se que o resultado do produto vetorial (LU® X (Q® X F))
de acordo com (JAMESON,2006):

((IJ’® X (LD’@ X F)) = (T&;’& cos? gb) ry + (ra_ﬁ(% sin ¢ cos gb) €2, (1.49)

Como foi descrito a forca resultante (F) é a soma da forca gravitacional (mg) com

a forga aerodindmica (A). Tém-se que a for¢a aerodindmica é subdividida em: forga de

arrasto (D) e forca de sustentagao (L). De acordo com o sistema de referéncia do veiculo

a forca de Arrasto é definida como:

D = — (Dsinv) é,, — (D cosycos ) €y, — (D cosysiny)é,, (1.50)

Para definirmos a forga de sustentacdo e necessério definir o angulo de rolagem (o)

como o angulo do vetor sustentacao relativo ao plano (7, VRot) como ilustrado na figura

(9).

{;.R;']p)nm? /

Figura 10 — Imagem retirada do (JAMESON,2006). Ilustracdo do dngulo de Rolagem.

Por defini¢cao o vetor Fé perpendicular ao vetor 5, sendo assim definido pela
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equagao 1.51 como funcao dos angulos v, o e 1.

L =L(cosocos?y) ey, + L (— cososin~ycost — sin o sin 1)) Ey, T (1.51)
L (— cososinysint + sino cos ) é,, .

Usando o modelo de corpo concentrado pode-se assumir que o termo gravitacional

é dada por:

mg = (—mg) &, (1.52)

Teém-se todos os termos do lado direito da equacao das forgas atuantes, esta equa-

¢ao pode ser escrita em termos do sistema referencial do veiculo, como:

+L (coso cosy) — (Dsinvy) — mg
—2m [— (VRotw® COS @ COS 7y COS w)] e,

|- (o)

m (d (VRot)) [+ (—cos o cosycost) —sinosiny) + D (— cosycos ) ] .
= é
dt —QmVRotw(X) (cos ¢ siny — sin ¢ cosy sin ) v
[ 4L (— cos o sinysiny + sin o cos 1)) + D (— cosy cos 1) ] R
é
—2m D VRotw® sin ¢ cos 7y cos 2/1] —-m [w® sin ¢ cos ¢] v
(1.53)

Agora ¢é necessario equacionar a velocidade relativa do ECF com a derivada da

velocidade do referencial inercial do veiculo, utilizando a equacao 1.54:

(1)~ (0] it (154

dt

) é expresso pela equagao (1.55):
I

5 (Vo siny + Vi cos 7) &,
d (Viar) : . - N
—u = + (VRot cos 7y cos P — Viey siny cos 1) — V) cos v sin w> Cys (1.55)
I

+ (VRot cosysin ) — Viyy siny siny + VROM COS 7y COS w> €y
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O produto vetorial das equages (1.33) e (1.34) tem como resultado a equagao
(1.56):

Q x VRot = Viot (—qb cos ysiny) — 0 cos @ COs 7y cos ¢> €2y
+VEiot (9 cos ¢ siny — 6sin ¢ cos y sin @Z)) Eys (1.56)
+VRot (9 sin ¢ cosy cos 1 + ¢ sin v) €2,

Substituindo os valores de 6 e ¢ respectivamente pelas equagoes (1.39), (1.40).

Combinando as equagoes (1.54)-(1.56), obtém-se:

T

g . . V2 cos?v\ A
(VRot siny 4+ Vryycosy — —fet——) &,

d (VRot) n VRot €08 7 cos Y — Viot'y sin 7y cos ¥ — Vo) cos 7y sin @ A
Cdt - Vaor in~y — tan ¢ cosysin 1) b2
dt » I ot cos 7y cos 1 (sin y — tan v
n [ Vgot cosysiny — Vg sinysiny + VRot@b COS Y COS Y ] R
€
| @ cos v (cosy cos? 1) tan ¢ + sin 7 sin ¢)) 2
(1.57)

Pode-se afirmar que as equagoes (1.53) e (1.57) sdo solugoes da mesma equagao.
podendo ser equiparadas e manipuladas para obter as 3 equacoes necessarias para des-
crever a trajetéria(JAMESON,2006) apresentadas a baixo:

Ve = — —gsiny + rw(zg) cos ¢ (cos ¢ siny — sin ¢ sin ¢ cos ) (1.58)
m

L V2
2 coso — gcosy + L&+ 2(V] COS @ coS
Vg, = 080 790087+ 54 2 (V) cospcosy (1.59)
Frwg) cos ¢ (cos ¢ cosy + sin ¢ sin 1 sin )

Lsino

v s — V2 cosy cos 1 tan ¢ (1.60)
o +2(Vg) W (siny cos g tany — sin @) — X sin ¢ cos ¢ cos 1 .

cos "y

1.3 Geometria e condicoes iniciais

1.3.1 SARA

A capsula SARA. possui uma concepc¢ao preliminar de uma cdpsula conica com

uma semiesfera na ponta, ilustrada abaixo.
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Figura 11 — Imagem retirada do Boas(2006) Design preliminar da capsula SARA.
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Figura 12 — Imagem retirada do (TCHUEN,2005) Geometria da cdpsula SARA com as
dimensoes em [mm)].
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Figura 13 — Modelo 2D da cépsula implementado no software Ansys.
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Figura 14 — Modelo 3D da capsula SARA implementado no software Ansys.

1.3.2 Condicoes Iniciais

As constantes retiradas das bibliografias foram utilizadas no algoritmo desenvol-
vido em MATLAB presente no anexo B para definir a trajetoria e adquirir a velocidade

da capsula em cada ponto. Estao apresentadas na tabela abaixo:

Tabela 1 — Constantes Utilizadas no algoritmo

Constantes Valor Unidade
Velocidade Inicial 7626,30 [m - s7]
Altitude Inicial 6656752 [m]
Aceleracao da Gravidade ao nivel do mar 9,80 (]
Densidade do ar ao nivel do mar 1,56 kg -m?3
Massa da capsula 300 (kg
Razao dos calores especificos 1,4
Coeficiente de Sustentacao 0
Coeficiente de Arrasto 0,8
Coeficiente de pressao 1005 [kg™! - K1
Area de superficie 0,79 [m?]
Raio da Terra 6378137 [m]
Parametro gravitacional 3,99e14 [km3 - s72]
Velocidade angular da Terra 72,92e-8 [rad - s7']
Angulo de ataque 4.4 o]
]

Inclinagao eixo longitudinal 4,49 [o
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2 Metodologia

Para o presente trabalho, foram desenvolvidos dois algoritmos em linguagem MA-
TLAB. Um algoritmo, anexo D, para solucionar o sistema de equagoes diferenciais (1.38,1.39,
1.40, 1.58, 1.59 e 1.60) responsaveis pela definicdo do comportamento da capsula durante

a trajetoria, fornecendo o dado da velocidade da capsula em cada ponto da trajetoria.

O outro algoritmo, anexo C, para o calculo da estimativa tedrica do coeficiente de
forga axial por pressdo, o coeficiente de forga normal, e estimar a razao L/D em fungao
do angulo de ataque utilizando as equagoes 1.24, 1.27 e 1.30 para serem comparados com

os valores simulados.

A partir das condi¢oes de contorno e do desenho técnico da capsula foi elaborado
um modelo CAD em 2D e 3D com auxilio da ferramenta presente no software Ansys,
Design Modeler. Posteriormente foi elaborado uma malha em 2D e posteriormente uma
malha em 3D, com auxilio da ferramenta Mesh edit presente no sotware Ansys. para

realizar as simulagoes.

As condigoes de contorno foram definidas com base em dados adquiridos nas
referéncias bibliograficas e nos algoritmos desenvolvidos, sendo elas: Propriedades do
Ar(Anexo D), massa e altitude inicial da capsula. Com auxilio do software EXCEL os
polindémios propostos por Gupta (1991), que descrevem o comportamento das proprieda-
des do ar C), p e K em funcao da temperatura e pressao, foram linearizados (Anexo A)

e implementados na simulagao.

As simulagoes foram feitas em um software baseado no método de elementos finitos

(FEM) com equacionamento especifico para problemas fluido dindmicos, o Fluent.

Com os resultados obtidos de forma tedrica e numérica foram feitas anélise com-

parativas em forma de tabelas.
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3 Resultados Obtidos e Discussao

3.1 Resultados Obtidos

3.1.1 Trajetéria

Com intuito de validar o algoritmo foi implementado as condigoes inciais apresen-
tadas no trabalho realizado por Santos (2012), sendo elas: Velocidade inicial = 7626,30
[m - s71], Coeficiente de Arrasto = 0,8, Coeficiente de Sustentacio = 0, drea de referéncia

= 0,785 [m?], massa = 150 [kg| e aceleragio da gravidade ao nivel do mar = 9,81 [m-s™2].

A comparacao entre os resultados obtidos pelo algoritmo elaborado para este tra-

balho e os resultados obtidos pelo trabalho de referéncia sdo mostrados na tabela abaixo:

Tabela 2 — Comparacao entre as velocidades encontradas na bibliografia e no algoritmo

Altitude (km) MATLAB (m/s) Santos (2012) (m/s)

85 7868 7864
90 7867 7864
95 7864 7866
100 7859 7862

A maior diferenca entre os resultados apresentados foi de no maximo 4 [m/s], foi
observado o comportamento da velocidade em relacao a altitude da trajetoria calculada e a
trajetéria apresentada por Torro (2004) e Santos (2012), figura 14. o que trouxe confianga
aos resultados obtidos pelo algoritmo, validando o uso do algoritmo para obter os dados

da trajetoria proposta. Apresentado nas figuras abaixo:
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Figura 15 — Velocidade da capsula S.A.R.A durante a trajetéria em relacao a altura obtido
pelo c6digo em MATLAB.

3.1.2 Estimativa dos coeficientes aerodinamicos.

Os coeficientes aerodinamicos foram obtidos usando as equagoes obtidas na revisao
bibliografica implementados em um algoritmo em Matlab, disponibilizado no anexo C. As
figuras 17, 18 e 19 apresentam os graficos de Cppressao X A0A, C,, x AoA e L/D x AoA.

Cax AcA
0.318 T T T T T

036 B

0.314

0.312

031

0.308

Coeficiente de forga axial

0.306

0.304

0.302

03

0.298 I I 1 I 1 1 I 1 1
10 K B E

Ao [7]

Figura 16 — Grafico de Cppressao €m funcao do angulo de ataque da capsula SARA.
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Figura 17 — Gréfico de (), em fungdo do angulo de ataque da capsula SARA.
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Figura 18 — Grafico de L/D em fungao do dngulo de ataque da capsula SARA.
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3.1.3 Definicdo das propriedades no ponto de estagnacao.

3.1.3.1 Temperatura.

A temperatura no ponto de estagnacao pode ser obtida de duas formas: Usando

as equagoes citadas na revisao bibliografica ou pelo o livro "Hypersonic aerothermody-

namics'que apresenta uma tabela onde relaciona o nimero de mach com a altitude e os

valores de temperatura.

Altitude (kft)

U, (kft/s)

Figura 19 — Gréafico da temperatura no ponto de stagnacao em relacao a altitude

Os valores estimados para as temperaturas nos pontos desejados estao na tabla a

baixo:

Tabela 3 — Tabela com os valores de temperatura no ponto de estagnagao teéricos.

Altitude [km] | Altitude [kfts] | Velocidade [m/s] | Velocidade [kfts/s] | Temp. [K]
60 196,8 8619,548 28,27 7000
65 213,2 8322,931 27,3 6800
70 229,6 8015,893 26,3 6500
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3.1.3.2 Coeficiente de pressao

O valor do C, tedrico no ponto de estagnacao foi obtido de acordo com o gréfico
apresentado por J. Bertin, figura 20, onde ha o valor do C, para uma onda de choque
normal. Como pode-se aproximar o comportamento da onda de choque no ponto de Cyqz
para o angulo de ataque 0° a uma onda de choque normal, tém-se que o valor de Cppaqp
teodrico de 1,932:

2.4 T T L T T T T T T |
- Neu:'tﬂnian
Air in thermodynamic (:121:]
2.0k equilibrium —\ 1
= '_'_____..r—-- \_ -
.61 Perfect air N
Couz | 1
1.2F Incompressible i
(Bernoulli value M,=0)
0.8 |
0.4} 1
0.0 1 1 L L 1 1 L 1 L L |
Mg

Figura 20 — Grafico do C, em relacao ao nimero de Mach para uma onda de choque
normal retirado de (BERTIN, 1994).

3.1.3.3 Gas em equilibrio quimico.

Para algumas propriedades do ar (calor especifico a pressao constante (C),), vis-
cosidade (1) e condutividade térmica (K)) foram selecionados intervalos para cada pro-
priedade com o intuito de uma melhor aproximacao linear do comportamento da curva
polinomial proposta por Gupta (1991) com o intuito de reduzir o tempo computacional
dedicado a cada simulacao. Ha a necessidade de definir a magnitude da pressao para se-
lecionar a curva polinomial. De acordo com os trabalhos analisados por Santos (2012),
Torro (2004), Scalabrin (2007) e Tchuen (2004) a magnitude de pressdao para as altitudes
propostas ¢ de 107! [atm], logo as curvas polinomiais correspondentes foram selecionadas
e linearizadas, os intervalos estao presentes no anexo A tabelas 23, 24 e 25. As figuras 21,
22 e 23 representam respectivamente a curva polinomial juntamente com a linearizacao

proposta, onde os dados serdao apresentados nas tabelas 7,8 e 9 do anexo A.
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e Calor especifico (C))

40000 -
5001750
35000 +—— ——1750-2750 /—
h I750-4250 /
30000 1—| ——4250-6750
——6750-9750 /
25000 1 ——9750-15750 f\
3 1 ——15750-21500 \
E 1 21500-30000 \I
._.,; 20000 —— —interp / \ /
o h
© 15000 1 /A\ \\ /
10000 1 \ \\ /
5000 \ ,/ !
0]

0 5000 10000 15000 20000 25000 30000 35000
T(K)

Figura 21 — Representacao grafica da linearizacao proposta e a curva representada pelo
polinémio proposto por Gupta (1991).

e Viscosidade (p)

Viscosidade ——100-500
w—500-9750
0,0003 - 9750-16750
0,00025 ——16750-24500
E =\ —_—24500-30000
< 0,0002 // interp
= 0,00015 A
2 ] /
= 0,0001 1
T 7
0,00005 1 //
o i T—
0 5000 10000 15000 20000 25000
T (K)

Figura 22 — Representacao grafica da linearizacao proposta e a curva representada pelo
polinémio proposto por Gupta (1991).

e Condutividade térmica (K)
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Condutividade Térmica

100-500
—500-2250
FE0-42E0

——4ZE0-ET 50

——E750-5250

—~8250-16750
——16750-30000

iy

K (Wi(m-K)}

[} 5000

10000

TiK)

15000

25000

Figura 23 — Representacao grafica da linearizacao proposta e a curva representada pelo

polinémio proposto por Gupta (1991).

As propriedades de pressao, temperatura e densidade do ar foram retirados da

tabela apresentada no anexo D. Os valores das velocidades respectiva a cada ponto da

trajetoria foram retiradas do algoritmo citado no item anterior.
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3.1.4 Simulac3o

Com todos os dados para a simulacao definidos foi desenvolvido duas malhas. Uma
malha 2D para atender as condigdes dos angulos de ataque de 180 e 0 [°] e outra 3D para
simular o AoA de 4,4 [°].

3.1.4.1 Malha

Inicialmente, a geometria do volume de controle proposta para realizar as simu-
lacoes foram de uma geometria de uma semi-circunferéncia para as simual¢oes 2D axi-
simétricas e uma esfera para as simualgdes nao simétricas, pois assim reduziria a quanti-
dade de malhas de 3, uma para cada AoA, para 2, uma para o angulo de 4,4 [°] e outra
para 180 e 0 [°].

O raio, tanto da esfera quanto da semi-circuferéncia, é de 15 [m], pois da teoria tém-
se que o volume de controle com dimensoes x10 o cumprimento do modelo é de propor¢ao
razoavel, para que o volume de controle nao influéncia nos resultados. A posicao do modelo

da cdpsula encontra-se no centro das geometrias.

Um exemplo da malha utilizada para simulagdes em 2D encontra-se na imagem

24 logo em seguida:

0,000 5,000 10,000 {m)
]

2,500 7,300

Figura 24 — Malha 2D capsula SARA.

3.1.4.2 Estruturacao da malha.

Apés decidir a geometria e proporcao do volume de controle, foram desenvolvidos
os modelos 2D e 3D da malha. Com ferramentas presentes no proprio software Ansys foi
projetado a estruturacao dela. O resultado é visto nas imagens 25, malha nao estruturada,

e imagem 26 malha estruturada.
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0,000 0,200 0,400
]
0,100 0,300

Figura 25 — Malha 2D nao estruturada.

0,000 0,200 0,400 {m)
1

0,100 0,300

Figura 26 — Malha 2D estruturada.

3.1.4.3 Sensibilidade da malha 2D

Com a malha ja estruturada foi realizado uma analise de sensibilidade da malha
para determinar a menor quantidade de elementos necessarios na malha para que os
valores dos resultados e a posicao da camada limite nao sejam afetados pelo nivel de

refino.

Para tal analise foram desenvolvidas cerca de 5 malhas 2D, onde a tnica diferenca
era no tamanho dos elementos que foram sendo reduzidos de 0,015 para 0,0025[m]. As

imagens 27, 28 e 29 ilustram esse refino.
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ANSYS

R18.1

0,03 {m})
]

00075 0,022

Figura 27 — Refino da malha 2D imagem aumentada do elemento na regiao frontal da
capsula malha B.

0,005 0015

Figura 28 — Refino da malha 2D imagem aumentada do elemento na regiao frontal da
capsula malha C.

0 0,005 0,07 ()
[ SS——— SS—
0,0025 0,0075

Figura 29 — Refino da malha 2D imagem aumentada do elemento na regiao frontal da
capsula malha D.

Com as 5 malhas (A,B,C,D e E) ja prontas foram feitas 5 simulagoes onde as
propriedades e condigoes eram as mesmas o que mudava era s6 a malha da mais para a

menos refinada. As configuragoes das simulagoes foram:
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e Propriedades referentes a 70[km]| de altitude;

e 2D axi-simétrico;

e Aoa 0%

e Precisao dupla;

e Modelo de turbuléncia RNG k-¢;

e Temperatura da parede da cdpsula constante igual a temperatura do ambiente;

e Implementado o polindmio linearizado do proposto por NASA-RP-1260;

A tabela abaixo mostra o espacamento, niimero de células referente a cada malha

produzida:

Tabela 4 — Propriedades das malhas 2D

Malha | Células | Espagcamento [m)]
A 5612 0,015

B 21804 0,0075

C 49872 0,005

D 87216 0,00375

E 136555 0,0025

As caracteristicas observadas da malha foram a influéncia do refino dela no resul-

tado do Cp, influéncia na definicdo da onda de choque('efeito de serrilhamento") e na

distancia da camada limite para o nariz da capsula.

e Influéncia do refino no valor de Chp:

O valor de Cd total foi obtido de cada malha usando o mesmo niimero de interagoes para

todas as 5. Comparando o resultado do valor de Cd obtido foi possivel perceber uma

grande diferenca, cerca de 3%, entre as malhas A e B, B e C, C e D. Porém entre as

malhas D e E a difereca é menor do que 1% entao por esse critério é preferivel usar a

malha D, pois o aumento da demanda computacional para utilizar a malha E nao traz

influéncia significativa no resultado. Os resultados sdao apresentados na tabela abaixo e

na figura 30:
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Tabela 5 — Diferenca calculada em relagao ao resultado da malha D.

Resultado | Cp,oa | A%
A 3,543 | -5,98
B 3,63 -8,59
C 3,443 | -2,99
D 3,343 | -

E 3,315 0,84

3,63
3,543
I 3M3
A B C

Figura 30 — Influéncia do refino da malha no resultado do coeficiente de arrasto total.

e Influéncia do refino na definicao da malha:

D

3,315

Pode ser observado a influéncia do refino da malha na definicao da onda de choque como

pode ser visto na figura 31, representacao da malha A com menor refino, e a figura 32,

representacao da malha D.



3.1. Resultados Obtidos 69

1.14e+01

6.21e+00

1.02e+00

0 02 (m)

Figura 31 — Resultado obtido de defini¢do da onda de choque da malha A.

A imagem suprecitada demonstra um efeito "serrilhado'na onda de choque, este

efeito demonstra que a necessita da malha ser mais refinada.

8.84e+00

[

2690+400 \
I 947201

31001

1.02e-01
0 0.2 ()
————

Figura 32 — Resultado obtido de definicdo da onda de choque da malha D.

Apébs o refino observou-se que o "serrilhado'nao se faz mais presente nas malhas
D, figura 32, e E. Demonstrando que por esse aspecto ja possui um nivel de refino mais
adequado e dentre as duas malhas é preferivel usar a malha D, apesar da malha E ser mais

refinada, a diferenca neste aspecto nao compenca a demanda e tempo computacional.

e Influéncia do refino na posicao da camada limite:
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O refino pode influenciar na posi¢ao da camada limite. Com intuito de reduzir essa influ-
encia foram observadas as imagens das distribui¢oes do nimero de Mach para todas as
malhas. Este critério pode ser observado na figura 33, resultado obtido com a malha A, e

na figura 34, resultado obtido com a malha D, apresentadas em seguida.

contour-1
Mach Number

2.70e+01
2.18e+01
1.66E+01
1.14e+01
6.21e+00

1.02e+00

0 0.02 (1)

Figura 33 — Resultado da posicao da camada limite obtido com a malha A.

E observavel que a posi¢ao da onda de choque em relagao ao nariz da capsula para

a malha A é maior que 0,02 [m].

contour-1
Mach Number
2.70e+01
§.84e+00
2.8%+10
9.47e01
310e01
1.02e-01
]

001 ()
———————

Figura 34 — Resultado da posi¢ao da camada limite obtido com a malha D.

De acordo com o resultado apresentado na imagem a cima, a posicao da onda de

choque em relagdo ao nariz da capsula para a malha D é menor que 0,01 [m], tendo umas
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diferenca superior a 0,01 [m] se comparada com a malha A. Devido este fato, foi feito
uma tabela onde relaciona a diferenga da posi¢do da onda de choque de todas as malhas

em relacao a malha D.

Tabela 6 — Diferenca calculada em relagao ao resultado da malha D.

Malha | Posigdo [m] | A %
A 0,22 175
B 0,19 138
C 0,13 63

D 0,08 0

E 0,08 0

0,22
0,15
0,13
I D|08 D|08
A B C D E

Figura 35 — Influéncia do refino da malha no resultado da posigao da onda de choque [m)].

3.1.5 CondicGes de contorno, Métodos de Solucdo, Modelos

e Condigbes de contorno

As condicoes de contorno foram divididas em 2 principais: As paredes, aplicadas
nas faces que descrevem a geometria da capsula, e as condi¢oes aplicadas nas extremidades

do volume de controle referentes ao comportamento do escoamento.

Tabela 7 — Condigoes de contorno aplicadas as paredes da capsula.

Condicao

Wall Motion Stationary Wall
Shear Condition No slip

Thermal Conditions Temperature constant
Heat Generation Rate | 0
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Tabela 8 — Condigoes de contorno aplicadas as extremidades do volume de controle.

Condicao

Mach Number

Components of Flow Direction
Temperature

e Métodos de Solugao

Tabela 9 — Os métodos de solucao utilizados tanto para o caso 2D e 3D.

Condicao

Formulation Implicit

Flux type AUSM

Gradient Least Squares Cell Based
Flow Fisrt Order Upwind
Turbulent Kinect Energy First Order Upwind
Turbulent Dissipation Rate | First Order Upwind

O gradiente "Least-Squared Cell-Based"é recomendado para malhas com elementos
poliédricos, esses elementos foram utilizados para estruturas a malha, por isso foi selecio-
nado este método. Foi selecionado o "First Order Upwind"pois a convergéncia é mais facil
e a demanda computacional é menor, sem prejudicar o resultado da simulacao, de acordo

com "Introductory FLUENT Notes, FLUENT v6.3 December 2006".
e Modelos

Os modelos utlizados foram:

Tabela 10 — Modelos utilizados nas simulagoes 2D e 3D.

Modelos

Energy Energy Equation

Viscosidade k-epsilon, realizable

Near Wall Treatment | Non-Equilibrium Wall Functions

e Solver

Tabela 11 — Solver

Solver 2D 3D

Type Density-Based | Density-Based
Time Transient Steady
Velocity Formulation | Absolute Absolute
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Density-based é um solucionador acoplado (DBSC) aplicado quando ha uma forte
interacao, ou dependéncia, entre densidade, energia, momentum e/ou espécies. Usado para
problemas que envolvem fluido compressivel em altas velocidades com presencga de com-

bustao, problemas que envolvam escoamento hipersonico, interagoes de onda de choque.

e Condigbes do escoamento

Tabela 12 — Dados referentes as condigbes atmosféricas setadas na simulagao com AoA

0°.
AoA [graus] 0 0 0
Altitude [km] 60 65 70
Temperatura [K] 253,4 236,26 | 219,15
Densidade [kg/m?| | 5,893e-4 | 3,316e-4 | 9,275¢-5
Pressao [Pa] 2,41e+1 | 1,21e+1 | 5,83e+1
Mach 27 27 27
Viscosidade [Pa s] | 1,675e-5 | 1,675e-5 | 1,675e-5
Velocidade X 8619,55 | 8322,93 | 8015,89
Velocidade Y 0 0 0

Tabela 13 — Dados referentes as condigoes atmosféricas setadas na simulagao com AoA

180°.
AoA [graus] 180 180 180
Altitude [km] 60 65 70
Temperatura [K] 2534 236,26 219,15
Densidade [kg/m?| | 5,893e-4 | 3,316e-4 | 9,275e-5
Pressao [Pa] 241e+1 | 1,21e+1 | 5,83e+1
Mach 27 27 27
Viscosidade [Pa s] | 1,675e-5 | 1,675e-5 | 1,675e-5
Velocidade X -8619,55 | -8322,93 | -8015,89
Velocidade Y 0 0 0

Tabela 14 — Dados referentes as condigbes atmosféricas setadas na simulagao com AoA

4,40°.

AoA [graus] 4.4 4.4 4.4
Altitude [km] 60 65 70
Temperatura [K] | 253,4 236,26 | 219,15
Densidade [kg/m?| | 5,893e-4 | 3,316e-4 | 9,275e-5
Pressao [Pa] 2,41e+1 | 1,21e+1 | 5,83e+1
Mach 27 27 27
Viscosidade [Pa s] | 1,675e-5 | 1,675e-5 | 1,675e-5
Velocidade X 8594,55 | 8298,79 | 7992,65
Velocidade Y 661,29 0638,54 | 614,98
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3.1.5.1 Resultados das Simulacées

Apoés as etapas de estruturacao e sensibilidade da malha foram feitas as simulagoes

em 2D com os dados das altitudes 60, 65 e 70 [km| para dois angulos de ataques 0 e 180

]

e 60[km] AoA 0°

De acordo com os valores obtidos da simulacao, foram comparados 3 propriedades
com os valores calculados de forma tedrica, elas sdo: Temperatura no ponto de estagnagao,
coeficiente de pressao maximo e temperatura no ponto de estagnagao. Pode-se observar na
figura 27 a distribuicao de temperatura, assim como a temperatura no ponto de estagnagao
de 6930 [K]. O coeficiente de pressdo maxima observado foi de 1.91 e o coeficiente de
arrasto por pressao de 0,304. A tabela comparativa dos valores observados teoricamente

¢ apresentada logo abaixo.

Tabela 15 — Tabela comparativa tedrico com simulagao.

Resultado C’D(mess(w) T no ponto de estagnacao [K] | Cp méximo
Tedrico 0,2989 7000 1,932
Simulacao | 0,304 6930 1,91

A% -1,71% 1% 1,14%

Como a diferenca entre os valores teéricos e simulados foram menores que 2% a
simulagao foi considerada plausivel para esta altitude, porém por falta de dados experi-

mentais da capsula SARA nao pode fazer uma verificacdo com dados reais.

A baixo encontra-se os resultados observados da distribuicao de nimero de Mach,

temperatura, pressao.
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0 LGy
]

Figura 36 — Simulagdo SARA 2D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 60 [km] AoA
0[°].

De acordo com a distribuicao de ntimero de mach observada pode-se localizar
uma pequena zona de recirculagao, fendmeno observado por Bertin (1994) em seu livro
"Hypersonic Aerothermodynamics'o que gera uma zona de recircula¢ao, como observado

na figura 37.

Expansion fan
Boundary layer

velocity
ecirculating) Recompression region
flow

Wake shock

Bow shock .
Separation shock

Neck
region
>} Far wake

Near wake

Figura 37 — Desenho das regides e comportamento do escoamento proximo ao corpo em
regime hipersonico apresentado por (Bertin, 1994)

Outra observacao que possa ser feita é a correlagao prevista pela teoria da corre-
lacao entre a distribuicao de niimero de mach, a temperatura e pressao observadas nas

proximas figuras.
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contour-1
Static Temperature

Tkl 253eH12 1.59%+03 2.92e+13 4 2Be+13 5.59e+13 6.93e+13

0 1)
]

Figura 38 — Simula¢do SARA 2D distribui¢do de temperatura, altitude 60 [km] AoA 0[°].

Como pode ser observado a regiao de maior temperatura é a regiao frontal da
capsula onde a energia cinética presente no fluido devido a alta velocidade é transformada
em energia térmica elevando a temperatura para um valor bem proximo do esperado. Valor
obtido numericamente 6930 [K] esperado 7000 [K].

contour-1
Static Pressure

[pasu“aw e-04 3.77e-03 742e-02 1.46e-+00 2.88e+01 5.66e+02 2.35e+04

0 1)

Figura 39 — Simulacao SARA 2D distribuicao de pressao, altitude 60 [km] AoA 0[°].

Pode ser observado que para os valores de pressao hé uma correlagao direta com
a temperatura onde as zonas que possuem as maiores pressoes hd a presenca de elevadas

temperaturas.

e 65/km] AoA 0°
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Os valores obtidos para realizar a comparagao tedérico experimental foram os mes-
mos: Cp maximo, temperatura no ponto no ponto de estagnacao e o Cp por pressao. A

tabela comparativa encontra-se logo abaixo:

Tabela 16 — Tabela comparativa tedrico com simulagao.

Resultado | Cppressar) | T no ponto de estagnagao [K] | Cp maximo
Tedrico 0,2989 6800 1,932
Simulagao | 0,165 6680 1,03

A% 44,80% 1,76% 46,69%

0 1

Figura 40 — Simulagao SARA 2D distribui¢ao de niimero de Mach, altitude 65 [km] AoA
0[°].

Os fenomenos observados para a altitude de 60 [km] se fazem presentes para as
outras atitudes, como, zona de recirculagdo, a parte expansiva da onda de choque, uma

regiao de recomprecao localizada logo apds a cépsula.
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contour-1
Static Temperature

k] 2368402 1.01e+03 1.78e+03 2.56e+03 3.33e+03 4.10e+03 4 87e+03 5652403 6.68e+03

0 1 ()
]

Figura 41 — Simula¢do SARA 2D distribui¢do de temperatura, altitude 65 [km] AoA 0[°].

H&a uma elevada temperatura na regiao frontal da cdpsula, com uma temperatura
no ponto de estagnagao de 6680 [K] préximo do valor estimado pela teoria de 6800 [K].
Uma parte de baixa temperatura, na regiao traseira, fato presente devido a maior parte
do calor ser transmitido por convecgao nessas temperaturas( ANDERSON,2006) e essa
transmissao nao se faz presente nessa regiao devido a baixa pressao e densidade nesta

regiao.

contour-1
Static Pressure

[pasca}\ ?4E—D4 2.34e-03 387e-02 544e-01 8.28e+00 1.26e+02 182e+03 1.18e+04

0 1 (i

Figura 42 — Simulagao SARA 2D distribui¢ao de pressao, altitude 65 [km] AoA 0[°].

A distribuicdo de pressao apresenta comportamento condizente com a literatura

onde o ponto de estagnagao possui o maior valor. A regiao entre a onda de choque e a
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capsula apresentam uma elevada pressao, exceto, a parte traseira, pois apresenta uma

regiao de baixa pressao.

e 70[km] AoA 0°

Os valores obtidos para realizar a comparagao tedrico experimental foram os mes-

mos: Cp maximo, temperatura no ponto no ponto de estagnacao e o Cp por pressao. A

tabela comparativa encontra-se logo abaixo:

Tabela 17 — Tabela comparativa teérico com simulacao.

Resultado | Cppressao) | T no ponto de estagnagao [K] | Cp maximo
Teorico 0,2989 6500 1,932
Simulacao 0,305 6530 1,91

A% -2,04% -0,46% 1,14%

Figura 43 — Simulagdo SARA 2D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 70 [km] AoA

0[°].

0 1 ()
]
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contour-1
Static Termperature

Tkl 2.19e+02 1.17e+03 2.11e+03 3.06e+03 4.01e+03 4 96e+03 5.90e+03 B.53e+03

[i]

16

Figura 44 — Simula¢do SARA 2D distribuic¢do de temperatura, altitude 70 [km] AoA 0[°].

A temperatura no ponto de estagnacao foi bem préxima a esperada. Valor simulado
6530 [K] valor estimado teoricamente 6500[K].

contour-1
Static Pressure

[pasuzﬁ FBE—U‘l 6.25e-03 1.06e-01 1.79e+00 3.03e+01 5.12e+02 8.66e+03 571e+04

1

0 1)

Figura 45 — Simulacao SARA 2D distribuicao de pressao, altitude 70 [km] AoA 0[°].

Apo6s a verificagao dos valores teéricos e os valores obtidos na simulagdo com o

angulo de ataque a 0°, foi observado que para as propriedades observadas:

e Os valores de temperaturas maximas nas trés altitudes analisadas houve uma diver-

géncia maxima de 2% entre a simulacao e teoria;
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e Os valores de C}, maximo houve uma divergéncia aceitével, menor que 10%, para as
altitudes de 60 [km] e 70 [km];

e Os valore de Cp por efeitos de pressao houve uma divergéncia aceitavel, para as
altitudes de 60 [km] e 70 [km];

Apos os resultados obtidos com AoA de 0° foram realizado simulagoes com o AoA

de 180° e os resultados encontra-se logo em seguida:

e 60[km] AoA 180°

Tabela 18 — Tabela comparativa tedrico com simulagao.

Resultado | T no ponto de estagnacao [K] | Cp médximo
Teorico 6500 1,932
Simulagao | 6530 2

A% 1% 3,52%

Como pode ser observado na figura 46, a onda de choque muda seu comportamento
de acordo com o angulo de ataque e a geometria do corpo, o qual esta sendo submetido.
Pode-se observa que para o AoA de 180 ° a parte divergente da onda de choque maior
quando comparada com as obtidas para o AoA de 0 °. Este fendmeno possui como uma

das causas a geometria que estd ao encontro do fluxo ser diferente.

0 LGy
]

Figura 46 — Simulagdo SARA 2D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 60 [km] AoA
180[°].

A definicao da onda de choque apresentou uma descontinuidade quando esta numa

posicao a cima da capsula. Suspeita-se que esta descontinuidade pode ter como causa
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principal a influéncia da distribuicdo dos elementos da malha utilizada. Para verificar
este efeito propoe-se realizar simula¢des nas mesmas condigoes apresentadas, porém com

malhas distintas para constatar tal fendmeno.

0 1 ()
]

Figura 47 — Simulagdo SARA 2D distribuicao de temperatura, altitude 60 [km] AoA
180[°].

O fendémeno da correlacao entre a nimero de mach e as propriedades apds a onda
de choque foram observadas, onde as regioes que apresentam as maiores temperaturas
(fig. 47) possui um numero de mach reduzido (fig. 46), caracteristica também presente

nas simulac¢oes com diferentes angulos de ataque.

contour-1
Static Pressure

[pasé}aﬁae—m 1.53e-02 5.44e-01 1.84e+01 6.81e+02 2 4Be+04

0 1y

Figura 48 — Simulagao SARA 2D distribuicao de pressao, altitude 60 [km] AoA 180][°].
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e 65[km] AoA 180°

Tabela 19 — Tabela comparativa teérico com simulacao.

Resultado | T no ponto de estagnacao [K] | Cp médximo
Teorico 6800 1,932
Simulagao | 6830 1,03

A% 0,44% 46,69%

0 1 ()
]

Figura 49 — Simulagdo SARA 2D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 65 [km] AoA

180[°].

0 1 ()
]

Figura 50 — Simulagdo SARA 2D distribuicdo de temperatura, altitude 65 [km] AoA

180[°].
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0 L

Figura 51 — Simula¢do SARA 2D distribuigao de pressdo, altitude 65 [km] AoA 180[°].
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e 70[km] AoA 180°

Tabela 20 — Tabela comparativa teérico com simulacao.

Resultado | T no ponto de estagnacao [K] | Cp médximo
Teérico 6500 1,932
Simulagao | 6630 2

A% 2% 3,52%

0 L

Figura 52 — Simulagdo SARA 2D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 70 [km] AoA
1801[°].

0 L

Figura 53 — Simulagdo SARA 2D distribuicdo de temperatura, altitude 70 [km] AoA
1801[°].
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0 1)
]

Figura 54 — Simula¢do SARA 2D distribuicao de pressdo, altitude 70 [km] AoA 180[°].
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3.1.5.2 Malha 3D

Com o intuito de realizar a simulacao para um angulo fora do eixo de simetria
ha a necessidade de desenvolver uma Malha 3D. Com os estudos, sensibilidade de malha
e estruturacao de malha, realizados para a malha 2D o objetivo é produzir uma malha
3D seguindo o mesmo padrao encontrado na malha 2D. Para realizar tal objetivo foi
desenvolvido inicialmente um volume de controle da malha 2D rotacionado no eixo x,

produzindo uma esfera, a vista de corte da esfera pode ser vista na imagem 54.

</

Figura 55 — Vista em corte da malha 3D esférica nao estruturada, com a cdpsula SARA
em seu interior.

Entretanto nos niveis iniciais de refino tornou-se inviavel, devido aos limites com-
putacionais disponiveis, utilizar o volume de controle esférico devido o grande niimero de
células necessarias para ter um volume de controle com o mesmo nivel de refino da malha

2D. Para alcancar o objetivo foi feito uma redugdo do volume de controle esférico.
e Reducao do volume de controle.
Para a redugdo do volume de controle foi analisado o resultado das simulagoes

2D observando a posicao e o desenvolvimento da onda de choque para poder reduzir o

volume de controle sem afeta-la. Outro fator decisivo foi o angulo de ataque desejado para
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a simulacao, no caso, 4.4°, fazendo o cone ser crescente em direcao a base da céapsula. O

resultado das analise é apresentado na figura 55.

0,000 3,000 5,000 (m) -
I 20 T 00
1,500 4,500

Figura 56 — Vista em corte do volume de controle 3D conico, usado nas simulagoes, com
a capsula SARA em seu interior.
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e Estruturacdo da malha 3D.

Tomando como base o nivel de refino desejado ser equivalente ao encontrado na
malha 2D. Foi aplicado um procedimento semelhante no volume de controle, controlando
o numero de divisdes na superficie da cdpsula, a razdo de crescimento do elemento de

forma a obter a malha mais préxima possivel da malha 2D.

O nivel de espagamento que foi utilizada na malha 2D (0,0025 [m]) nao foi possivel
ser atingindo mesmo com a reducao do volume de controle devido o limite computacional
e o tempo demandado para a simulagao ser limitado. Assim foi desenvolvido para a malha
3D um refinamento até o nimero de 10731403 células com o espacamento entre eles de
aproximadamente 0,004 [m], cerca de 1.6 maior que o usado na malha 2D. Uma vista em

corte da malha ¢é apresentada na figura 56.

T
it LT
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Figura 57 — Vista em corte da malha 3D estruturada utilizada nas simulagoes.

Para verificar a influéncia desse nivel de refino foi realizado uma comparacao entre
as simulagoes utilizando as mesmas condig¢oes de contorno referentes as altitudes de 60, 65

e 70 [km] com o AoA de 0°. Os resultados sao apresentados em uma tabela comparativa.
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Tabela 21 — Tabela comparativa entre os valores obtidos pela malha 2D e 3D para o AoA

0°
T no ponto de estagnacio | Cppressao | Cp max | Altitude [km]

3D | 5960 0,28 1,91

2D | 6800 0,304 1,91 60

A% | 12 8 0

3D | 5770 0,18 1,1

2D | 6680 0,165 1,03 65

A% | 14 9 7

3D | 5960 0,305 1.9

2D | 6350 0,305 1,91 70

A% | 6 1 0

Com a tabela comparativa pode-se observar que o nivel de refinamento da malha

afetou mais a temperatura no ponto de estagnagao com um diferenca de 14% para 65

[km] e 12% para 60 [km]. Porém como o erro apresentado para as outras caracteristicas

¢ inferior a 10% optou-se a utilizar essa malha para realizar as simulagoes referentes ao

AoA 4.4°.
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e 60[km] AoA 4,4°

Tabela 22 — Tabela comparativa teérico com simulacao.

Resultado | Cppressao
Teérico 0,302
Simulagao | 0,27

A figura 58, apresenta o resultado da onda de choque assimétrica, ha uma diferenca
perceptivel da distancia entre a onda de choque no intradorso, distancia maior, e no
extradorso, distancia menor. Além dessa caracteristica ha a presenca da correlacdo entre
as regides pos onda de choque onde possui baixa velocidade, figura 58, apresenta uma

elevada temperatura, figura 59.

contour-1
IMach Number

203e+01 2.70e+01

Figura 58 — Simulagdo SARA 3D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 60 [km] AoA
4, 4[°].
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contour-1
Static Ternperature

8.95e+02 1.68e+03 3.17e+03 596e+03

Figura 59 — Simulagdo SARA 3D distribuicao de temperatura, altitude 60 [km] AoA
4.4[°].

Pode-se observa a presenca de uma zona de recirculacao de baixa velocidade na
parte traseira da capsula. H4 um cone divergente onde o angulo entre a onda de choque
e a superficie da capsula possuem uma correlacao esperada. Posterior a onda a capsula
existe uma parte convergente da onda de choque. O valor encontrado de temperatura
maxima ¢ igual ao valor de 0° AoA pois a geometria a qual a onda de choque encontra é

a parte esférica o que gera efeitos semelhantes.
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e 65[km] AoA 4,4°

Tabela 23 — Tabela comparativa tedrico com simulagao.

Resultado | Cppressao
Teérico 0,302
Simulacao | 0,21

Figura 60 — Simulagdo SARA 3D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 65 [km] AoA
4, 4[°].

Figura 61 — Simulacio SARA 3D distribui¢do de temperatura, altitude 65 [km| AoA
4, 4]°].



94 Capitulo 3. Resultados

e 70[km] AoA 4,4°

Tabela 24 — Tabela comparativa teérico com simulagao.

Resultado | Cppressao
Teoérico 0,302
Simulacao | 0,308

Figura 62 — Simulagdo SARA 3D distribui¢ao de ntimero de Mach, altitude 70 [km] AoA
4, 4[°].

Figura 63 — Simulacdo SARA 3D distribuigdo de temperatura, altitude 70 [km] AoA
4,4[°].
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4 Conclusao

Conclui-se deste trabalho que os algoritmos propostos, tanto para calculo de ca-
racteristicas da trajetoria quanto estivar os valores do coeficiente de forga axial, normal e
a razao L /D obtiveram resultados condizentes com a teoria. Visto que, artigos feitos por
Morgenstein(2011) e Santos (2012) apresentam dados da velocidade da capsula SARA
com uma divergéncia maxima de 2 [m/s] dos valores encontrados pelo algoritmo(Anexo
D). O algoritmo presente no anexo C, teve resultados condizentes com a teoria e com da-
dos apresentados por Morgenstein (2011) e por Bertin no seu livro titulado "Hypersonic

aerothermodynamics", em 1994.

Os resultados das simulagoes tiveram resultados condizentes com a literatura para
todas as altitudes para a propriedade de Temperatura, salvo para os obtidos pela malha
3D que obtiveram erros maiores que 10% em relacdo aos tedricos. fato explicado pelo
nivel de refino da malha ter sido limitado por motivos computacionais e por tempo, pois
com a possibilidade de refinar melhor a malha 2D essa divergéncia entre valores tedricos

e numéricos nao ultrapassou 2%.

As outras propriedades analisadas (C,, Cppressao) obtiveram resultados mais
proximos aos tedricos nas altitudes de 60 km] e 70 [km]. O valor de C,max obtido para a
altitude de 65[km] foi o que mais divergiu do teérico, apresentando valores entre 1,03 e 1,12
onde o valor teérico esperado seria de 1,932, apresentado por Anderson (2010) e Bertin
(1994). O valor obtido de Cppressao, tanto numérico (0,27-0,305) e tedrico (0,2989) sao

préximos do valor apresentado por Morgenstein (2011) para a cdpsula SARA.

Quando comparado os resultados obtidos pela malha 3D e 2D para o angulo de
ataque igual a zero graus a maior divergéncia entre os valores foi relacionado a temperatura
no ponto de estagnacgao. Este problema é explicado devido o nivel de refino da malha 2D
ser maior que o da malha 3D. Porém a distribuicdo de temperatura e a distribuicao de
velocidade sdo semelhantes, e apresentam uma zona de refluxo de baixa velocidade e
temperatura atras da capsuld e uma zona de convergéncia, fendomenos esperados para

essa configuracao de veiculo e para a velocidade.

O fato da divergéncia do valor do C), e otimizar ainda mais a malha para poder
aumentar o refino sdo propostas de estudos de trabalhos futuros, assim como definir a

melhor trajetéria visando a capsula ser exposta a menor carga térmica.
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Tabela 25 — Coeficientes para o polindmio de aproximagao da variacao do calor especifico
em funcao da temperatura.

Ac,

Bc,

Co,

D¢,

Ec,

Intervalo de Temperatura [K]

0,201577E+00

0,27878TEA1

0,992221E+1

0157475642

0,820277E+1

500-1750

-0,662937E+01

-0,382984E+2

-0,779456 E+-2

20,627915E+2

-0,154364E4-2

1750-2750

0,128388E+3

,696922E+3

0,101945E+4

0,757047E+3

0,205793E+-3

2750-4250

-0,296048E4-2

-0,133243E4-3

-0,187832E4-3

-0,100614E4-3

-0,168003E4-2

4250-6750

-0,308894E4-3

-0,267701E4-3

-0,478605E4-2

0,326629E+1

0,838365E4-0

6750-9750

0,104767E4-3

0,105447E 13

0,127166E+2

0,595868E4-1

0,821623E4-0

9750-15750

-0,188079E+3

0,472158E+3

-0,407311E+43

0,141182E+3

-0,156018E+-2

15750-21500

0,232697E4-3

-0,869061E43

0,117775E4+4

-0,682883E43

0,143551E4-3

21500-30000

Tabela 26 — Coeficientes para o polinomio de aproximagao da variacao da viscosidade em
funcao da temperatura.

Ay By [ Dy E, Fu Intervalo de Temperatura [K]
0,6394112E-4 0,4385020E-3 -0,1024141E-3 0,1654305E-4 -0,5014106E-6 -0,3710875E-7 500-9750

-0,2376368E+0 0,9006170E-1 -0,1315352E-1 0,9370344E-3 -0,3279124E-4 0,4529650E-6 9750-16750

0,630949E-3 0,6108099E-3 -0,1286661E-3 0,9381977E-5 -0,2960969E-6 0,3444222E-8 16750-24500

-0,1622687E+1 0,3035173E4-0 -0,2266401E-1 0,8445985E-3 -0,1570909E-4 0,1166667E-6 24500-30000

Tabela 27 — Coeficientes para o polinémio de

funcao da temperatura.

aproximacao da condutividade térmica em

Ak

Bk

Ck

Dk

Ex

Intervalo de Temperatura [K]

0,105928E+41

0,100924E+2

0,356709E+42

0,561818E+2

0,249670E+2

500-2250

0,101351E+3

0,490653E+3

0,868620E+3

0,666792E+3

0,180596E4-3

2250-4250

0,830640E+1

-0,324274E+2

-0,942568E+2

-0,647282E+2

-0,180857E+2

4250-6750

-0,318301E+3

-0,306306E+3

-0,782124E+2

-0,466313E+1

-0,585083E+1

6750-9250

0,469099E+4-2

-0,330961E+2

-0,146607E+1

0,306898E+1

-0,562490E+ 1

9250-16750

0,154279E+4-2

-0,541310E+2

0,693640E+4

-0,366810E+2

0,115271E+1

16750-30000

Tabela 28 — Coeficientes para o polinémio de aproximacgao do fator de compressibilidade
em funcio da temperatura.

Ay By Cy Dy Ey Intervalo de Temperatura [K]
0,904213E4-0 0,311295E4-0 -0,302086E+0 0,107468E4-0 -0,116924E-1 500-3750

0,124751E41 0,485004E4-0 -0,321087E+0 0,632573E-1 -0,364522E-2 3750-8250

-0,325326 E+2 0,137742E4-2 -0,203163E+1 0,130377E+40 -0,302863E-2 8250-13750

-0,428667E+2 0,888031E41 -0,620696 E+0 0,188157E-1 -0,206237E-3 13750-23500

0,217096E4-3 -0,309522E+2 -0,620696E+0 0,188157E-1 -0,206237E-3 13750-23500

0,217096E+-3 -0,309522E+2 0,165245E41 -0,384201E-1 0,330019E-3 23500-30000

e Pressao 1073[atm]:
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Tabela 29 — Coeficientes para o polindomio de aproximacao da variacao do calor especifico
em funcdo da temperatura.

T [K]

Ac,

B,

Ce

Dg,

Ec,

500-1250

0,199532E+-00

0,192597E+-01

0,694347E4-01

0,112521E4-02

0,570825E+01

1250-2250

0,345376E+-01

0,315624E4-02

0,107177E+03

0,160585E+-03

0,884544E4-02

2250-3750

-0,369572E+-02

-0,128366E+-03

-0,129698E+-03

-0,169299E+-02

0,207647E4-02

3750-5250

-0,146237E+03

-0,581296E+03

-0,848597E+403

-0,532403E+4-03

-0,119389E+-03

5250-7250

-0,758521E4-03

-0,139794E+-04

-0,900003E4-03

-0,238528E4-03

“0,216169E+02

7250-10750

-0,330240E4-02

-0,866157E4-02

-0,489572E4-02

-0,182071E4-01

0,229104E+01

10750-17250

-0,618098E4-02

0,103127E4-03

-0,262275E4-02

-0,850086E+-01

0,253250E+01

17250-28000

0,125063E+03

-0,298121E4-03

0,210795E+-03

-0,295269E4-02

-0,792067E4-01

Tabela 30 — Coeficientes para o polindmio de aproximagao da variagao da viscosidade em
funcao da temperatura.

T [K] 4, B, C, D, E,
500-8250 0,2397194E-04 0,5564725E-03 | -0,1970968E-03 | 0,4272210E-04 | -0,2690853E-05
8250-12250 | -0,5784272E+00 | 0,2816531E+00 | -0,5377449E-01 | 0,5058384E-02 | -0,2352317E-03

12250-18750

0,1658118E-01

-0,5027652E-02

0,6106363E-03

-0,3715711E-04

0,1135683E-05

18750-28000

0,36903134E-02

-0,1345295E-02

0,1061916E-03

-0,4234384E-05

0,8514686E-07

Tabela 31 — Coeficientes para o polinémio de aproximacao da condutividade térmica em
funcao da temperatura.

T[K]

Ak

Bg

Ck

Dy

Ex

500-1750

0,199665E+01

0,194822E+402

0,706404E4-02

0,113538E+-03

0,599079E+02

1750-2750

-0,831120E4-02

-0,560438E4-03

~0,140314E+04

~0,154128E+04

-0,632398E4-03

2750-4750

~0,110139E+03

-0,481050E4-03

-0,757873E4-03

-0,505860E4-03

-0,125800E4-03

4750-6250

0,299875E+03

0,923042E4-03

0,992814E103

0,442621E+03

0,634709E+02

6250-11250

0,434485E+-02

0,464790E+-01

-0,155778E4-02

~0,220224E+01

-0,558790E4-01

11250-18250

0,895136E+-01

-0,322183E+-2

0,350726E+-02

-0,129798E4-02

-0,492154E4-01

18250-28000

-0,422029E4-02

0,144838E+-03

-0,182586E+-03

0,101698E+-03

-0,270417E4-02
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Tabela 32 — Tabela do Cp linearizado.

T [K] Cp 10,2, | Cp 102, | R?

500-1500 1036,18 | 1230,58 | 0,9828
1550-1800 | 1249,42 | 1469,82 | 0,9726
1850-2250 | 1550,23 | 3204,28 | 0,9573
2300-2750 | 7429,16 | 4177,65 | 0,9456
2800-3100 | 3761,59 | 2234,34 | 0,9796
3150-3350 | 2109,7 1870,71 | 0,946
3400-3450 | 1868,6 1888,83 |1

3500-5050 | 1932,2 24468 0,9449
5100-5450 | 24227,8 | 14450,8 | 0,9736
5500-6000 | 12854,4 | 4497,83 | 0,9593
6050-6250 | 4191,75 | 3446,62 | 0,9824
6300-6400 | 3354,23 | 3258,22 | 0,9724
6450-6750 | 3250,49 | 3706,79 | 0,9343
6800-8600 | 3863,88 | 23649,3 | 0,9447
8650-9800 | 24686,5 | 42090,3 | 0,9681
9850-11000 | 42053,4 | 200752 | 0,9612
11050-12050 | 19103,7 | 7849,8 0,9765
12100-13500 | 7561,1 3805,64 | 0,9488
13550-13850 | 3764,52 | 3597,87 | 0,987
13900-14050 | 3582,59 | 3556,88 | 0,9709
14100 3554,89 1

14150-14550 | 3554,89 | 36830,5 | 0,9483
14600-16100 | 3713,84 | 6864,25 | 0,9519
16150-18750 | 7082,54 | 41319,5 | 0,9779
18800-19550 | 42006,8 | 49009,8 | 0,9834
19600-19850 | 49228,7 | 49837,8 | 0,9641
19900-20200 | 49864 49387 0,9069
20250-25000 | 49207,2 | 9467,42 | 0,9855

Tabela 33 — Tabela do K linearizado.

T [K] K 10,;, K 10,3, R?

500-1800 1036,189,77726e-5 | 0,00031079 | 0,9663
1850-2700 | 0,000343816 0,002240809 | 0,9675
2750-3100 | 0,001175399 0,000658566 | 0,9555
3150-3200 | 0,000637786 0,00062648 | 1

3250-3400 | 0,000624106 0,00066929 | 0,9358
3450-3900 | 0,000702688 0,001657886 | 0,9539
3950-4950 | 0,001878956 0,011299255 | 0,985
5000-6250 | 0,011062599 0,001732162 | 0,9405
6300-6400 | 0,001701447 0,001662733 | 0,9892
6450-7700 | 0,001653199 0,002583296 | 0,9471
7750-9250 | 0,002647269 0,004032014 | 0,9689
9300-13350 | 0,004035223 0,001475677 | 0,9437
13400-25000 | 0,001476369 0,004177877 | 0,9913
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Tabela 34 — Tabela do p linearizado.

T [K]

1107

min

©l0,3

max

RQ

500-7900

0,000258105

0,0017761

0,9763

7950-10950

0,00175266

0,000114744

0,9685

11000-12200

0,000108561

0,0000379225

0,9649

12250-13150

0,0000391757

2,995559e-5

0,9666

13200-13450

2,97638e-5

2,91536e-5

0,9828

13500-13600

2,90939800e-5

2,90292300e-5

0,9764

13650-13700

2,90537017e-5

2,90304975e-5

13750-16900

2,90537017e-5

3,61765359e-5

0,9779

16950-23000

3,61486894e-5

7,82038637¢e-6

0,9494

23050-24250

7,77013415e-6

7,09192553e-6

0,9659

24300-24650

7,08277052¢-6

7,05459910e-6

09114

24700-25000

7,05545510e-6

7,08419531e-6

0,9623
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Algoritmo feito em MATLAB para obter os dados da trajetoria durante a reen-

trada.

clear all;
cle;

close all;
%% Constantes

% Densidade do ar ao nivel do mar kg/m3

rhos=1.54793;

% Constantes para variacao de parametros atmosfericos

H=6935;

% Constante para variacao de parametros atmosfericos (beta)

beta=1/H;

% Raio da Terra linha do equador

re=6378137;

% Raio da Terra referencia aos polos

rp=6356752.3142;

% Calculo da Excentricidade da terra(ee), caso considere
esferica

ee=l-rp/re;

% Aceleracao da gravidade ao nivel do Mar (m/s2)

g0=9.81;

% Velocidade angular da Terra (rad/s)

omegae=.000072921151467;

mu=3.98601x10"14;

m=150; %massa

Cl=0; %coeficiente de sustentacao

Cd=0.8; %coeficiente de arrasto

S=0.785; %area de referencia

%condicoes iniciais

ri= re+300000;%raio [m]
gammar=3.1943;%angulo de voo relativo

vr= 7626.3 %sqrt (mu/ri);%velocidade relativa
thetai= 3.4943;%angulo longitudinal



33

34

35

36

37

38

39

40

41

42

43

44

45

46

47

48

49

50

51

52

53

54

55

56

57

58

59

60

61

62

63

64

65

66

67

68

69

108 Capitulo 7. Anezro B

phii= .5903;%latitude geocentrica
psir= 1.1506;%reltive heading
sigma= —1.22717;%bnk angle

yO=[ri vr gammar thetai phii psir|;

% Definir o intervalo de integracao

% O intervalo tem que ser suficiente para que inclua toda a
trajetoria

t1i=0;

t£=10000;

options=odeset ( 'Events’ Qstops, InitialStep ,.0004, MaxStep’ ,1);

[t Y]=oded5(@spherical ,[ti tf],y0,[options]|,m,S,Cl,Cd,sigma);

% Calcula aceleracao do veiculo (A) a partir da equacao de
movimento (dV)

for i=1:length(t)

A(i,1)=—((rhosxexp(—betax(Y(i,1)—re))*S*CdxY(i,2) " 2)/2)/mg0x*...

(re/Y(i,1)) 2xsin(Y(i,3))+Y(i,1)=*omegae 2xcos(Y(i,3)) *

(cos(Y(i,5))*sin(Y(i,3))—sin(Y(i,5))*sin(Y(i,6))=*cos(Y(i,3)));

end

% Plot Altitude/Time

figure (1);plot(t,(Y(:,1)—re)/1000);

xlabel ("Tempo (s));

ylabel (" Altitude (km)");

% Plot deceleration/Altitude

figure (2);plot ((Y(:,1)—re)/1000,—A(:,1)/g0);

xlabel ("Altitude (km)7);

ylabel (’Desaceleracao/g0’);

% Plot flight —path angle/altitude

figure (3);plot ((Y(:,1)—re)/1000,Y(:,3)=*180/pi);

xlabel (" Altitude (km)");

ylabel (’Relative Flight—Path Angle (deg)’);

% Plot Longitude/altitude

figure (4);plot ((Y(:,1)—re)/1000,Y(:,4)*180/pi);

ylabel (’Longitude (deg)’);

xlabel ("Altitude (km)’);

% Plot Latitude/altitude

figure (5);plot ((Y(:,1)—re)/1000,Y(:,5)*180/pi);

ylabel (’Latitude Norte (deg)’);

xlabel ("Altitude (km)7);
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% Plot relative velocity/altitude

figure (6);plot (Y(:,2) ,(Y(:,1)—re)/1000);

grid on;

ylabel (7 Altitude (km)’);

xlabel (’Velocidade (m/sec)’);

% Plot relative heading/altitude

figure (7);plot ((Y(:,1)—re)/1000,Y(:,6)*180/pi);
ylabel ( "Heading Angle (deg)’);

xlabel ("Altitude (km)’);

[Ts,As,Ps,rhos|= atmosisa ((Y(:,1)—re)) %% Determina o numero de
MACH, densidade, temperatura e presssao para qualquer
intervalo de altura

velocidades=Y(:,2)

MachValues=velocidades./As’;

figure (8)

plot ((Y(:,1)—re)/1000,MachValues)

ylabel (’Numero de Mach’);

xlabel ("Altitude (km)’);

gamma=1.4;%razao dos calores especificos do gas ideal ar

function [value, isterminal, direction] = collision(t, X)
% Locate the time when R is zero in a

% decreasing direction and stop integration.

if z < 10
z = 0;
end

value = z; % Detect R = 0
isterminal = % Stop the integration

L;
direction = —1; % Negative direction only

% Funcao para Terra esferica
function dy=reentry (t,y,m,S,Cl,Cd,sigma)

% Aceleracao da gravidade ao nivel do mar (m/s2)
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g0=9.798,;

% Densidade da atmosfera ao nivel do mar (kg/m3)

rhos=1.54793;

% Raio da Terra (m)

re=6378137;

% Constante de variacao de atmosfera (1/m)

beta=1/6935;

% Velocidade angular da Terra (rad/s)

omegae=.000072921151467;

% Vetor para as 6 equacoes de movimento

dy=zeros (6,1);

% Equacoes de movimento

% dr/dt Solucionado em radianos

dy (1)=y(2) *sin (y(3));

% dV/dt Solucionado para velocidade relativa

dy (2)=—((rhosxexp(—betax(y(1l)—re))*xSxCdxy(2)"2)/2) /m-g0*(re/y(1)
) 2.,

sin (y(3))+y(1)*omegae 2xcos(y(3))*(cos(y(5))*sin(y(3))—sin(y(5))

#sin (y(6))*cos(y(3)));

% dgamma/dt Solucionado para o Angulo de voo relativo

dy (3)=((rhosxexp(—betax(y(1l)—re))*xSxClxy(2)2)/2)*cos(sigma) /(y
(2)#m) —...

g0x(re/y (1)) 2xcos(y(3))/y(2)+y(2)*xcos(y(3))/y(1)+y(1)*omegae
T2x. ..

cos (y(5))*(cos (v (5) ) xcos (y(3) J+sin (y(5) ) #sin (y(6) )+sin (v(3))) /y
(2) ...

+2xomegaexcos (y(5) )xcos(y(6));

% dtheta/dt Solucionado para Longitudinal

dy (4)=y (2)*cos (y(3))*cos(y(6))/(y(1)*cos(y(5)));

% dphi/dt Solucionado para Latitudinal

dy (5)=y(2)*cos(y(3))xsin(y(6))/y(1);

% dpsi/dt Solucionado para o angulo de ataque

dy (6)=((rhos*exp(—betax(y(1)—re))*S*Clxy(2)"2)/2)*sin (sigma)/(m
cos(y(3))*y(2))-y(2)*cos(y(3))*cos(y(6))*tan(y(5))/y(1)+2+omegae
(sin(y(6))*cos(y(5))*tan(y(3))—sin(y(5)))—y(1)*omegae 2xsin (y(5)
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cos (y(5))*cos(y(6))/(cos(y(3))*y(2));

%stops .m

%Events function to halt integration at radius of spherical
Earth

function [value,isterminal ,direction]| = stops(t,y,m,S,Cl,Cd,
sigma )

% Detect point that radius is less than radius of Earth

if y(1) < 6378137;

value = 0;
else
value = 1;
end

% Halt integration when value=0 is detected

isterminal = 1;
% Halt for all value=0
direction = 0;
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8 Anexo C

Algoritmo desenvolvido em Matlab para calcular o Coeficiente de arrasto tedrico

por pressao, coeficiente tedrico de sustentagao e o grafico da razao L/D:

%

Y% TCC-Matheus Costa Cabral

%Algoritmo para calcular o coeficiente de forca axial e normal
da capsula

%sarah em funcao do: Raio da base, Raio do nariz, algunlo de
inclinacao do

%corpo, aangulo de ataque, Cp_max;

VA%

%Variaveis Controladas

M=27; %numero de mach

gamma=1.4; %Razao dos calores especificos
AoA=-10:0.01:10; %angulo de ataque [graus|
Rb=503.5;%Raio da base da capsula [mm)]
Rn=252;%Raio do nariz da capsula [mm)]

incl=11.4;%Inclinacao do corpo conico da capsula [graus]

T

%Transformacao de unidades necessarias paras as equacoes

AoA_rad=AoA.xpi/180; %transforma o angulo de ataque em radianos

incl_rad=inclxpi/180; %transforma a inclinacao do corpo conico
em radianos

T

%Equacoes

razao_pt2_ pl=((((gamma+1)*x (M 2))/2)  (gamma/(gamma—1)) ) *(((gamma
+1) /((2*xgammax (M"2) ) —(gamma—1)) ) " (gamma / (gamma—1)) )

Cp_max=1.932

%(razao_pt2 pl—1)x(2/gammax (M 2))

VA%
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%Calculo do Coeficiente de forca axial

C_a=2+Cp_max*((Rn/Rb)72) % ((0.25%((cos(AoA_rad) ). 2)*(1—((sin(
incl_rad))"4)) ...
+0.125%((sin (AoA rad)).”2)*((cos(incl rad)) 4)+(tan(incl rad
))*(((cos(AoA_rad)).”2)*((sin(incl_rad))”"2)4+0.5%((sin (
AoA rad)).”2)x((cos(incl _rad))”2)) ...
*((((Rb/Rn)—cos (incl_rad))/tan(incl_rad))*cos(incl_rad)+((((Rb/
Rn)—cos (incl rad))™2))/(2«tan(incl rad)))));

%Calculo do Coeficiente de forca mnormal
C n=2+«Cp_max*((Rn/Rb)"2) % ((0.25%((sin(AoA_rad))).x((cos(AoA_rad)
)).*((cos(incl_rad)).”4)+((sin(AoA_rad))).*((cos(AoA _rad)))
% ((sin(incl _rad)))=*((cos(incl rad))) ...
*((((Rb/Rn)—cos (incl_rad))/tan(incl_rad))s*cos(incl_rad)+((((
Rb/Rn)—cos (incl_rad))”2))/(2xtan(incl _rad)))));

VA

%L,/D

LD=(C_n.xcos (AoA_rad)—(C_a.xsin (AoA_rad)))./(C_n.xsin (AoA_rad)+(
C a.xcos(AoA rad)));

T

%Plot dos graficos

plot (AocA,C_a)

title ('Ca x AoA’)

xlabel ("AoA [graus]| )

ylabel (’Coeficiente de forca axial’)
figure (2)

plot (AoA,C_n)

title ('Cn x AoA’)

xlabel (TAoA [graus]|’)

ylabel (’Coeficiente de for\c{c}a normal’)
figure (3)
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plot (AoA,LD)

title ('L/D x AoA")
xlabel ("AoA [graus|’)
ylabel ("Raz\~ao L/D")
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9.0.1 Tabela com as propriedades do ar
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Tabela 35 — Tabela com as propriedades do ar, dados retirados de Aleksandrov A.A.

(2017)
H [km] | T [K] | Pressao [Pa] | Densidade [kg/m?
10 22315 | 2,649¢4 1.1360-1
12 216,66 | 1,939e4 3,118e-1
14 216,66 | 1,41604 2.278e-1
16 216,66 | 1,034e4 1,664e-1
18 216,66 | 7,562e3 1,216e-1
20 216,66 | 4,040e3 8,887e-2
2 216,66 | 4,04003 6,472
24 216,66 | 2,054¢3 175062
26 219,40 | 2,162e-3 3,434e-2
23 22487 | 1,594e3 2.4700-2
30 230,35 | 1,184e3 1,790e-2
32 235,82 | 8,853e2 1,308e-2
34 241,28 | 6,669e2 9,630e-3
36 246,74 | 5,056e2 7,139e-3
38 252,2 | 3,855e2 5,324e-3
40 257,66 | 2,959¢2 4,0e-3
42 263,11 | 2,28502 3,0240-3
i1 268.56 | 1,77202 2.2080-3
46 274 1,383e2 1,758e-3
48 274 1,082¢2 1,375e-3
50 274 8,458el 1,075e-3
%) 270,56 | 4,57el 5,893e-4
60 25340 | 2416l 3.3160-4
65 236.26 | 1,216l 179404
70 219,15 | 5,83el 4,649e-5
75 202,6 | 2,64el 4,649e-5
80 195,00 | 1,11el 2,098e-5
85 185 0,45el 8,530e-6
90 185 1,84e-1 3,473e-6
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