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Resumo
Com o processo de privatização do espaço, o setor aeroespacial vem enfrentando uma nova
revolução e, como consequência, tecnologias vêm sendo criadas e aprimoradas. O projeto
Starship, da empresa SpaceX, é o rosto dessa revolução, pois tem como finalidade colaborar
com a colonização de Marte e possibilitar a realização de outras viagens interplanetárias.
Um importante aspecto para que esse projeto seja bem-sucedido é que a nave seja capaz
de suportar a etapa de reentrada atmosférica, tanto em Marte quanto na Terra, que é o
foco do trabalho em questão. Essa etapa refere-se ao estágio final de uma missão espacial
e, em virtude do elevado arrasto e dos efeitos térmicos, é a mais crítica. Portanto, este
trabalho tem como objetivo realizar o estudo preliminar dos aspectos aerotermodinâmicos
que envolvem a reentrada da nave Starship por meio de CFD. Para início, é realizada
a revisão dos aspectos físicos do escoamento hipersônicos e suas modelagens teóricas e
numéricas. Em seguida são apresentadas simulações com números de Mach 3 e 5, levando
em conta parâmetros da trajetória da Starship e da trajetória do Space Shuttle para fins de
validação. Além disso, as simulações têm foco apenas no corpo da nave para determinação
de um domínio e discretização computacional mais otimizados para futuros trabalhos com
a nave completa.

Palavras-chaves: Starship, CFD, Aerotermodinâmica.



Abstract
With the process of privatization of space, the aerospace sector has been facing a new rev-
olution and, as a consequence, technologies have been created and improved. The Starship
project, by the company SpaceX, is the face of this revolution, as it aims to collaborate
with the colonization of Mars and make it possible to carry out other interplanetary trips.
An important aspect of the success of this project is that the spacecraft can support the
atmospheric re-entry stage, both on Mars and on Earth, which is the focus of the work
in question. This stage refers to the final stage of a space mission and, due to the high
drag and thermal effects, it is the most critical. Therefore, this work aims to carry out
a preliminary study of the aerothermodynamic aspects that involve the re-entry of the
Starship spacecraft through CFD. To begin with, a review of the physical aspects of hy-
personic flow and its theoretical and numerical modeling is carried out. Next, simulations
with numbers of Mach 3 and 5 are presented, taking into account parameters of the Star-
ship’s trajectory and the Space Shuttle’s trajectory for validation purposes. In addition,
the simulations focus only on the spacecraft’s body to determine the most optimized
computational domain and discretization for future work with the complete spacecraft.

Key-words: Starship, CFD, Aerothermodynamics.
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1 Introdução

1.1 Contextualização
A etapa de reentrada é a mais crítica de uma missão espacial, principalmente de-

vido ao alto arrasto e ao aquecimento do corpo, podendo gerar problemas estruturais e de
comunicação. Por esse motivo, o estudo da reentrada tornou-se importante desde o lan-
çamento do primeiro satélite, Sputnik I, em 1957 (HANKEY, 1988). Ao longo do tempo,
esse estudo evoluiu em função das novas missões, como nas reentradas do Space Shuttle e
da cápsula Apollo, sempre buscando minimizar os problemas por meio de otimização de
geometrias, manobras de voo e materiais mais resistentes aos efeitos térmicos e ablativos
(ANDERSON, 2006).

Durante muito tempo, o acesso ao espaço se limitou a agências governamentais,
porém nas últimas décadas tem ocorrido um crescente surgimento de tecnologias espaciais
desenvolvidas pelo setor privado. Um exemplo é o conceito de veículos reutilizáveis apri-
morado pela empresa SpaceX, o qual permite a redução de custos de lançamentos e viagens
espaciais. Neste momento, a SpaceX está desenvolvendo o projeto StarShip, que é o foco
deste trabalho. Tal projeto vem para revolucionar o conceito de viagens espaciais, com
um sistema totalmente reutilizável que visa permitir até mesmo viagens interplanetárias.

1.2 Problemática
Tendo em vista que não há soluções analíticas para equações de Navier-Stokes em

escoamentos complexos, como é o caso do escoamento na reentrada, para realizar uma
análise adequada é necessário utilizar métodos experimentais ou numéricos. Como méto-
dos experimentais em tal tipo de projeto têm custo elevado e muitas vezes inviável, este
trabalho realizará uma abordagem numérica utilizando CFD, permitindo prever o com-
portamento do escoamento, os coeficientes aerodinâmicos e a distribuição de temperatura.

1.3 Motivação
Analisar o comportamento da Starship na reentrada atmosférica e sua capacidade

de resistir a essa etapa de operação é o principal ponto para comprovar que a nave pode
ser totalmente reutilizável, permitindo missões orbitais e interplanetárias. Além disso, a
análise numérica é de extrema importância para o processo de otimização dos sistemas
de proteção térmica e trajetória.
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1.4 Objetivo geral
O objetivo deste trabalho é realizar uma análise preliminar dos aspectos, teórica

e numérica, da reentrada na atmosfera terrestre utilizando um modelo do corpo de nave
similar à Starship SN20 da empresa SpaceX para obtenção de parâmetros de otimização
de simulação para futuros trabalhos.

1.4.1 Objetivos específicos

• Realizar uma revisão bibliográfica sobre modelos de fluxo, simulação numérica e
trajetórias de reentrada;

• Produzir um modelo CAD da nave Starship;

• Definir e analisar parâmetros de trajetória de reentrada, tendo em vista diferentes
ângulos de ataque e altitudes;

• Desenvolver uma simulação de fluxo e térmica para o corpo da nave Starship;

• Criação de um domínio otimizado para futuros trabalhos com a nave.

1.5 Apresentação do Trabalho
O trabalho em questão será disposto da seguinte forma: referencial teórico, me-

todologia, resultados e discussão, conclusão. O referencial teórico consiste na revisão bi-
bliográfica referentes aos conceitos necessários para o entendimento do problema. Já na
metodologia será apresentado as ferramentas para o desenvolvimento do trabalho e por
fim a conclusão com uma reflexão referente ao desenvolvimento do trabalho e futuras
melhorias.
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2 Sistema Starship

O projeto Starship, da empresa SpaceX, tem como principal intuito realizar a
exploração humana de Marte, sendo um dos primeiros passos para confirmar a capacidade
humana de deixar seu planeta natal e seguir para o cosmos. Além desse, outros objetivos
são permitir a instalação de uma base lunar e se tornar o primeiro veículo hipersônico para
viagens intercontinentais (NASA, 2018). O sistema Starship é composto por dois estágios
totalmente reutilizáveis, o primeiro é referente ao foguete Super Heavy, e o segundo à nave
Starship, conforme apresentado na Figura 1. O sistema tem capacidade de transportar
satélites, tripulações e diversos tipos de cargas para uma variedade de órbitas e pousos
(SPACEX, 2020).

Figura 1 – Sistema Starship (SPACEX, 2020)

2.1 Especificações do Super Heavy
Consiste no primeiro estágio do sistema, com estrutura formada por liga de aço

inoxidável cujas medidas são cerca de 70 m de altura e 9 m de diâmetro. O foguete é movido
por 29 motores Raptor, que utilizam como combustível o metano líquido criogênico e o
oxigênio líquido, e possui como dimensões principais 3,1 m de altura e 1,3 m de diâmetro.
Esse tipo de motor é o primeiro de combustão em estágios de fluxo completo a ser testado
em voo, em que o ciclo de combustão é realizado em etapas, ou seja, ocorre a pré-queima
tanto do combustível quanto do oxidante (SPACEX, 2021).
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Figura 2 – Motor Raptor (SPACEX, 2021)

2.2 Especificações da StarShip
A nave StarShip apresenta 50 m de altura e 9 m de diâmetro, com uma secção

para acomodar uma carga ou tripulação de até 100 toneladas e comprimento máximo de
22 m. A estrutura é construída com aço inoxidável, similar à do foguete Super Heavy, e
possui um escudo térmico formado por placas cerâmicas. Além disso, é impulsionada por
3 motores Raptor e com capacidade de suportar até 1200 toneladas de propelente.
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3 Fundamentos da Aerotermodinâmica

Tendo em vista que durante uma missão o veículo espacial passa por vários regimes
de escoamento, iniciando pelo regime de moléculas livres em que o ar é tão rarefeito que as
partículas estão dispersas, não sendo possível utilizar a hipótese do contínuo. Essa hipótese
considera o gás como uma substância contínua, e suas propriedades são consequências dos
efeitos médios de todas as moléculas contidas em uma região finita. O segundo regime é
referente ao regime de transição, no qual os efeitos de deslizamento são importantes e,
por fim, há o regime contínuo. O parâmetro de similaridade que identifica esses regimes
é o número deKnudsen, expresso pela Equação 3.1 (KESSLER, 2002).

𝑘𝑛 = 𝜆𝑚

𝑙
(3.1)

Na Equação 3.1, 𝜆𝑚 representa o caminho livre médio das moléculas, e l o com-
primento característico do corpo. Este trabalho concentra-se apenas no regime contínuo a
partir de escoamento hipersônico, cujo número Knudsen detalhado consta no esquemático
da Figura 3 (ANDERSON, 1983).

Figura 3 – Número de Knudsen para regimes de fluxo de gases (MOSS; BIRD, 2003).

3.1 Escoamento Hipersônico
A definição de escoamento hipersônico é abrangente e conflitante. Segundo o autor

Bertin (1994), não existe um ambiente único que caracterize o escoamento hipersônico,
suas características dependem dos requisitos da missão e das restrições de tamanho do
veículo. Já de acordo com Anderson (2006), o escoamento hipersônico ocorre a partir do
surgimento de alguns fenômenos físicos, como ionização molecular e interação viscosa, a
qual acontece geralmente a partir de Mach 5. Outra característica importante do esco-
amento hipersônico é a espessura da camada limite e das ondas de choques, conceitos
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que serão melhor detalhados ao longo do trabalho para a compreensão mais adequada do
problema em análise.

3.2 Escoamento compressível
A compressibilidade de um fluido é uma mudança fracionária no volume do fluido

por uma variação da pressão, conforme apresentado na Equação 3.2 (ANDERSON, 1983).

𝜏 = −1
𝜌

𝑑𝜌

𝑑𝑝
(3.2)

Todo escoamento apresenta uma variação de densidade, porém, quando essa va-
riação é muito pequena, ela é considerada como desprezível. Isso é evidente nas relações
isentrópicas de Mach (Equação 3.3) para densidade total e estática, quando o número
de Mach é maior que 0.3 a variação será menor que 5%. Portanto, em escoamentos de
gases, em velocidade muito elevada não é possível realizar a simplificação citada, por isso
o escoamento é considerado compressível, em que o estudo combina conceitos de dinâmica
dos fluidos e termodinâmica (WHITE, 2015).

𝜌𝑡

𝜌
= (1 + 𝛾 − 1

2 𝑀2)
1

(𝛾−1) (3.3)

3.3 Camada Limite
O conceito de camada limite foi enunciado por Ludwig Prandtl como uma região

delgada do escoamento adjacente à superfície, onde predomina os efeitos viscosos com
presença de um gradiente de velocidade. A Figura 4 apresenta um esquemático simplifi-
cado da camada limite sobre uma placa plana. Essa estreita região tem extrema influência
nos aspectos térmicos do corpo e nas forças aerodinâmicas, que serão melhor detalhadas
posteriormente (ANDERSON, 2007).

Figura 4 – Camada limite sobre uma placa plana (Fonte: Autor).
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Com relação a camada limite no escoamento hipersônico, que é o foco principal
deste trabalho, é uma região com alta temperatura devido a quantidade de energia cinética
do escoamento que é dissipada pelo atrito entre a camada limite. Esse fenômeno acarreta
na dissociação molecular, podendo inclusive gerar a plasma, por esse motivo a nave deve
possuir um sistema de proteção térmica com material ablativo (ANDERSON, 2006).

3.4 Ondas de choque
Ondas de choques são perturbações em propagação, definidas por regiões extrema-

mente finas através das quais ocorrem grandes mudanças físicas, como densidade, pressão e
velocidade, em que a condutividade térmica e a viscosidade são mecanismos extremamente
importantes. Esse fenômeno ocorre em diversas situações, como por exemplo quando um
avião quebra a barreira do som, uma bala é disparada ou quando ocorre um trovão. As
ondas de choques são basicamente divididas em ondas normais e ondas oblíquas, em que
a primeira é referente a onda formada perpendicularmente ao objeto e limitada aos esco-
amentos supersônicos. Já a segunda são ondas formadas com um certo ângulo diferente
de 90º, onde o escoamento tende a curvar-se sobre si mesmo. A Figura 5 apresenta um
esquemático detalhado desses diferentes tipos de ondas (ANDERSON, 2007).

Figura 5 – Tipos de ondas de choque (Fonte: Autor).

A Figura 6 apresenta um comparação referente a incidência da onda de choque nos
diferentes regimes de escoamento. Nota-se que no escoamento subsônico não há formação
de ondas de choque e a partir do escoamento transônico surgem a formação dessas ondas,
podendo muitas vezes causar separação da camada limite e aumento do arrasto. Já no
escoamento hipersônico ocorre formação de uma fina camada de choque e uma elevação
drástica do calor, devido ao efeitos dissipativos (URZAY, 2020).
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Figura 6 – Formação de ondas de choques para diversos tipo de regimes de escoamento
((URZAY, 2020), adaptada).

3.5 Camada de entropia
A entropia do escoamento cresce ao longo de uma onda de choque, isto significa,

quanto mais forte o choque, maior o aumento da entropia. Considera-se o esquemático da
Figura 7, na região do nariz do objeto, têm-se um camada de choque curva com um alto
gradiente de entropia que gera uma camada de entropia que escoa próximo ao corpo e
uma camada limite que cresce em conjunto com tal. Como consequência, essas camadas
interagem entre si e devido a camada de entropia ser uma região de alta vorticidade como
descrito pelo Teorema Crocco, essa interação será chamada de interação de vorticidade
(ANDERSON, 2006).
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Figura 7 – Camada de entropia ((ANDERSON, 2006), Adaptada).

3.6 Modelo de Fluxo Newtoniano
Newton modelou o escoamento de um fluído como um fluxo de partículas em

movimento retilíneo que ao ter contato com uma superfície perderia o seu momento normal
e teria apenas o momento tangencial, ou seja, conforme a razão de densidade na onda de
choque é atenuada, a camada de choque torna-se muito fina, que é a região referente a
onda de choque e o objeto (BERTIN, 1994). Como consequência, a direção e velocidade de
tais partículas não sofrem alteração até entrarem em contato com a superfície do objeto.

Na Figura 8 tem-se o esquemático do modelo apresentado, onde:

• Mudança na velocidade normal = 𝑉∞ sin 𝜃

• Fluxo de massa incidente na superfície de área A = 𝜌∞𝑉∞𝐴 sin 𝜃

• Taxa de variação do momento do fluxo de massa = 𝜌∞𝑉 2
∞𝐴 sin2 𝜃.

Figura 8 – Modelo de Fluxo Newtoniano ((ANDERSON, 2006), adaptado).

Utiliza-se a segunda lei de Newton para relacionar a taxa de variação de momento
que será proporcional a força exercida na superfície. Tal força relacionada a área da
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superfície é igual a diferença de pressão do escoamento, que é resultado do movimento
aleatório das partículas dos gases, conforme as Equações 3.4 e 3.5 (ANDERSON, 2006).

𝐹

𝐴
= 𝜌∞𝑉 2

∞𝐴 sin2 𝜃 = 𝑝 − 𝑝∞ (3.4)

𝑝 − 𝑝∞

1
2𝜌∞𝑉∞

= 2 sin2 𝜃 (3.5)

Tais exposições resultam na lei seno-quadrada de Newton para o coeficiente de
pressão (Equação 3.6).

𝐶𝑝 = 2 sin2 𝜃 (3.6)

O escoamento hipersônico é aproximado ao modelo de Newton devido a fina ca-
mada de choque, o que permite fornecer uma previsão simplificada de pressão superficial
em um corpo hipersônico utilizando a Equação 3.6, que não terá influencia do número
de Mach, mas apenas do ângulo entre a direção do escoamento livre e a inclinação da
superfície (BERTIN, 1994).

Outro ponto importante, é que no modelo Newtoniano as partículas no escoamento
livre possuem efeito apenas na área frontal do objeto, ou seja, elas não envolvem o corpo
e afetam a parte posterior. Portanto, na parte que se localiza na sobra da incidência do
escoamento, 𝐶𝑝 = 0. Essa é uma das causas que a proteção com placas cerâmicas na
StarShip encontra-se apenas na parte frontal da estrutura, conforme é visto na Figura 9
(ANDERSON, 2006).

Figura 9 – Aplicação da teoria de Newton no modelo (Fonte: Autor).



Capítulo 3. Fundamentos da Aerotermodinâmica 32

3.7 Interação viscosa
O escoamento hipersônico como já apresentado anteriormente, possui elevada ener-

gia cinética e quando esse escoamento é retardado pelos efeitos viscosos dentro da camada
limite, uma parte da energia cinética perdida é transformada em energia interna do gás,
esse processo é denominado como dissipação viscosa.

A fina camada de choque ocasiona elevada interação entre o escoamento invíscido
por trás do choque e a camada limite viscosa na superfície. Tendo em vista, que os veículos
hipersônicos voam em condições de baixo número de Reynolds, definido pela Equação 3.7,
tem como consequência camadas limites grossas e que terão espessuras proporcionais ao
Mach do escoamento (Equação 3.8) (ANDERSON, 2006).

𝑅𝑒 = 𝜌∞𝑉∞𝑆∞

𝜇
(3.7)

𝛿 ∝ 𝑀2
∞√

𝑅𝑒𝑥

(3.8)

3.8 Equações governantes do escoamento
As equações que governam o escoamento, permitem determinar as razões de den-

sidade, pressão e temperatura, e são baseadas nas conservações de massa, momento e
energia. A primeira equação governante, refere-se a conservação da massa e é denominada
como equação da continuidade (Equação 3.9). Já segunda equação refere-se a conservação
de momento, sendo baseada na segunda lei de Newton (Equação 3.10) (ANDERSON,
2007).

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+ ∇ · (𝜌v) = 0 (3.9)

𝜕(𝜌v)
𝜕𝑡

+ ∇ · (𝜌vv) = 𝜌f + ∇ · P𝑖𝑗 (3.10)

Quando trabalha-se com escoamento incompressível, as equações anteriores já se-
riam suficientes para descrever o escoamento, pois as variáveis 𝜌 e T são consideradas
constantes. Basicamente, o fluxo incompressível obedece leis puramente mecânicas e não
requer considerações termodinâmicas. Contudo, no escoamento compressível 𝜌 é uma va-
riável e por isso torna-se necessário uma equação governante adicional, denominada como
equação da energia (Equação 3.11) (ANDERSON, 2007).

𝜕𝐸𝑡

𝜕𝑡
+ ∇ · 𝐸𝑡v = �̇� − ∇ · q + ∇ (P𝑖𝑗 · v) (3.11)



Capítulo 3. Fundamentos da Aerotermodinâmica 33

Tendo em vista, que 𝑃𝑖𝑗 está relacionado ao tensor de tensão formado pelas forças
de pressão, sendo equacionado através da Equação 3.12.

P𝑖𝑗 = −𝑝I + T (3.12)

Em que T refere-se ao tensor de tensão pelas forças viscosas, expresso pela Equação
3.13.

T = −2
3𝜇(∇ · v)I + 𝜇

[︁
∇v + (∇v)𝑇

]︁
(3.13)

O conjunto de equações citadas nessa seção, são denominadas com equações de
Navier-Stokes e são utilizadas a partir do momento que o fluxo se torna contínuo, sendo
a chave para modelagem de diversos problemas de fluidos, como: correntes oceânicas,
escoamento em torno de uma aeronave ou fluxo de água em uma tubo.

3.9 Turbulência
Devida a complexidades das interações que ocorrem no escoamento em estudo,

será empregado os conceitos de turbulência. Segundo o autor Anderson (2006), a turbu-
lência se caracteriza como uma condição irregular no escoamento com diversas escalas de
tamanho e tempo, em que nota-se a geração de vórtices e mistura macroscópica de cama-
das adjacentes de fluido. Tal fenômeno pode ocasionar outros fenômenos complexos como:
interação entre onda de choque e camada limite, efeitos de gradientes elevados de pressão,
separação do escoamento, esteiras, camadas cisalhantes e diversos outros fenômenos.

Para uma utilização adequada do fator de turbulência na análise deste trabalho é
importante o entendimento dos aspectos e modelos referentes a turbulência. A seguir são
apresentados os modelos de turbulência mais utilizados para aplicações Aeroespaciais.

3.9.1 Modelo de Spalart-Allmaras

O modelo de Spalart-Allmaras é baseado em uma equação de transporte para
o coeficiente de viscosidade de vórtice modificado, �̃�, conforme pode ser observado na
Equação 3.14. Essa equação de transporte é completamente postulada com o objetivo de
atenuar o custo computacional em simulações de problemas aeroespaciais. Além disso, tal
formulação vem sendo aplicada pela comunidade aeroespacial para problemas tridimen-
sionais e compressíveis, incluindo até mesmo, separações induzidas por ondas de choque
e camadas limite submetidas a gradientes adversos de pressão e tem possibilitado obter
bons resultados (SPALART; ALLMARAS, 1999)
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𝜕�̃�

𝜕𝑡
+ 𝜕�̃�𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗

= 𝑐𝑏𝑃�̃� − 𝑐𝑤1𝑓𝑤1𝜌
(︂

𝜈

𝑑

)︂2
+ 1

𝜎

{︃
𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
(𝜇 + �̃�) 𝜕𝜈

𝜕𝑥𝑗

]︃
+ 𝑐𝑏2𝜌

𝜕𝜈

𝜕𝑥𝑘

𝜕𝜈

𝜕𝑥𝑘

}︃
(3.14)

3.9.2 Modelo 𝑘 − 𝜔 de Wilcox

Este modelo é um dos pioneiros em aplicações aeroespaciais fornecendo resultados
superiores ao modelo 𝑘 − 𝜀. O modelo realiza uma previsão da turbulência por meio das
equações diferenciais parciais para duas variáveis, k e 𝜔, em que a primeira variável refere-
se a energia cinética da turbulência e a segunda a taxa específica de dissipação, conforme
observa-se nas Equações 3.15 e 3.16 (WILCOX et al., 1998).

𝜕𝜌𝑘

𝜕𝑡
+ 𝜕 (𝜌𝑘𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑗

= 𝑃𝑘 − 𝛽𝑓𝛽 𝜌𝑘𝜔 + 𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
𝜇 + 𝜇𝑡𝜎𝑘

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗

]︃
(3.15)

𝜕𝜌𝑢

𝜕𝑡
+ 𝜕 (𝜌𝜔𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑗

= 𝛼𝛼*

𝜈𝑡

𝑃𝑘 − 𝛽𝑓𝛽𝜌𝜔2 + 𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
𝜇 + 𝜇𝑡𝜎𝜔

𝜕𝜔

𝜕𝑥𝑗

]︃
(3.16)

Sendo, o coeficiente de viscosidade de vórtice definido como:

𝜇𝑡 = 𝛼* 𝜌𝑘

𝜔
(3.17)

3.9.3 Modelo 𝑘 − 𝜀 Realizável

O modelo 𝑘 − 𝜀, equaciona a viscosidade turbulenta através de duas propriedades
do escoamento turbulento: a energia cinética turbulenta (𝑘) e a dissipação turbulenta (𝜀)
(FILHO et al., 2014). Já em relação ao modelo 𝑘 − 𝜀 realizável, são adicionadas sobre o
modelo 𝑘−𝜀 padrão algumas melhorias, com a finalidade de melhorar seu comportamento
perto de paredes sólidas e sob gradientes adversos de pressão. As equações de transporte
desse modelo são descritas pelas Equações 3.18 e 3.19.

𝜕𝑝𝑘

𝜕𝑡
+ 𝜕 (𝜌𝑘𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑗

= 𝑃𝑘 − 𝜌𝜖 + 𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
𝜇 + 𝜇𝑡𝜎𝑘

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗

]︃
(3.18)

𝜕𝑝𝜖

𝜕𝑡
+ 𝜕 (𝑝𝜖𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑗

= (𝐶𝜖1𝑃𝑘 − 𝐶𝜖2𝜌𝜖 + 𝐸) 𝑇 −1
𝑡 + 𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
𝜇 + 𝜇𝑡𝜎𝑐

𝜕𝜖

𝜕𝑥𝑗

]︃
(3.19)

3.9.4 Modelo SST

O modelo SST é feito a partir de melhorias sobre o modelo 𝑘 − 𝜔 de Wilcox e o
modelo 𝑘−𝜀, corrigindo os problemas de tais modelos com relação à dependência anômala
com propriedades de escoamento não-perturbado, em quanto mantém suas qualidades. Por
esse motivo neste trabalho será implementado na simulação numérica o modelo SST. As
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equações de transporte desse modelo são descritas pelas Equações 3.20 e 3.21 (MENTER,
1993).

𝜕𝜌𝑘

𝜕𝑡
+ 𝜕 (𝜌𝑘𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑗

= 𝑃𝑘 − 𝛽*𝜌𝑘𝜔 + 𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
𝜇 + 𝜇𝑡𝜎𝑘

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗

]︃
(3.20)

𝜕𝜌𝜔

𝜕𝑡
+ 𝜕 (𝜌𝜔𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑗

= 𝛾𝑡

𝜈𝑡

𝑃𝑘 − 𝛽1𝜌𝜔2 + 𝜕

𝜕𝑥𝑗

[︃
𝜇 + 𝜇𝑡𝜎𝜔

𝜕𝜔

𝜕𝑥𝑗

]︃
+ 2 (1 − 𝐹1) 𝜌

𝜎𝜔2

𝜔

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗

𝜕𝜔

𝜕𝑥𝑗

(3.21)

Sendo, 𝜔 a dissipação turbulenta de 𝑘, e relacionado a 𝜀, conforme a Equação
3.22. Já o último termo na Equação 3.21 que apresenta 𝜔, está relacionado a uma difusão
cruzada que aparece quando se transforma a equação de 𝜀 na equação de 𝜔. Além disso,
para determinar os coeficientes do modelo SST utiliza-se a Equação 3.23.

𝜖 = 𝛽*𝑘𝜔 (3.22)

𝜑 = 𝐹1𝜑1 + (1 − 𝐹1) 𝜑2 (3.23)

Tendo em vista, que 𝜎1 refere-se ao conjunto de constates do modelo 𝑘𝜔 e 𝜎2, o
conjunto de constantes do modelo 𝑘𝜀, conforme apresenta-se nas equações abaixo.

𝜎𝑘1 = 0.85, 𝜎𝜔1 = 0.5, 𝛽1 = 0.075, 𝛾𝑡1 = 𝛽1/𝛽 − 𝜎𝜔1𝜅
2/

√
𝛽,

𝜎𝑘2 = 1.0, 𝜎𝜔2 = 0.855, 𝛽2 = 0.0828, 𝛾12 = 𝛽2/𝛽 − 𝜎𝜔2𝜅
2/

√
𝛽,

(3.24)

Sendo,
𝛽* = 0.09, 𝜅 = 0.41 (3.25)

Ademais, a variável 𝐹1 consiste na função que inicia o modelo 𝑘𝜔 próximo das
paredes e o modelo 𝑘𝜀, após a metade da parede (Equação 3.26).

𝐹1 = tanh Γ4, Γ = min [max (Γ1, Γ2) , Γ3] (3.26)

Sendo, que Γ1 consiste na razão entre a escala de comprimento turbulenta e a
distância à parede, Γ2 é a razão apurada na escala de comprimento viscosa e por fim, Γ1

que está relacionado ao termo de difusão cruzada, conforme a Equação 3.27.

Γ1 =
√

𝑘
𝛽*𝜔𝑑

, Γ2 = 500𝑣
𝜔𝑑2 , Γ3 = 4𝜎𝜔2𝜌𝑘

𝐶𝐷𝑘𝜔𝑑2 , 𝐶𝐷𝑘𝜔 = max
(︁
2𝜎𝜔2

𝜌
𝜔

𝜕𝑘
𝜕𝑥𝑗

𝜕𝜔
𝜕𝑥𝑗

, 10−20
)︁

(3.27)
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Outro ponto importante, do modelo SST está relacionado ao acréscimo do coefici-
ente de viscosidade de vórtice, que ao contrário do modelo de Spalart-Allmaras é definido
pela Equação 3.28.

𝜇𝑡 = 𝑎1𝑝𝑘

max (𝑎1𝜔, 𝐹2𝑆) , 𝐹2 = tanh [max (2Γ1, Γ2)]2 (3.28)

3.10 Forças Aerodinâmicas
Quando um corpo encontra-se imerso em um fluido, tem-se uma distribuição de

pressão e cisalhamento ao redor do corpo, devido a essa interação são gerados momentos
e forças aerodinâmicas. Na Figura 10 é apresentado a resultante e as duas componentes
das forças aerodinâmicas, sendo uma normal e a outra axial ao corpo.

Figura 10 – Componentes das forças aerodinâmicas ((ANDERSON, 2006),Adaptada)

Tais forças são básicas para qualquer geometria do corpo, onde a componente D
refere-se a força de arrasto aerodinâmico e a componente L a força de sustentação. Porém,
geralmente em vez de trabalhar com as forças e momentos, trabalha-se com coeficientes
adimensionais e para isso é necessário definir a pressão dinâmica que terá extrema in-
fluência em tais forças e momentos (3.29).

𝑞∞ = 1
2𝜌∞𝑉 2

∞ (3.29)

Conforme apresentado na Equação 3.29 a definição de pressão dinâmica, utiliza-se
unidades de pressão para representa-lá. Ademais, considerando uma área 𝐴 e um com-
primento de referência 𝑐, os coeficientes de força e momento adimensionais são definidos
como (ANDERSON, 2007):

• Coeficiente de Sustentação: 𝐶𝐿 = 𝐿
𝑞∞𝐴
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• Coeficiente de Arrasto: 𝐶𝐷 = 𝐷
𝑞∞𝐴

• Coeficiente de Momento: 𝐶𝑀 = 𝑀
𝑞∞𝐴·𝑥

3.11 Modelagem Atmosférica

3.11.1 Condição de não-equilíbrio e equilíbrio químico.

As análises aerotermodinâmicas de veículos de reentrada precisam levar em consi-
deração os efeitos reais do gás que compõem o escoamento para não ocasionar problemas,
como ocorreu no passado, quando houve a predição inadequada da eficiência do flap do
Space Shuttle. Portanto, tal inadequação pode comprometer a integridade e o desempenho
do veículo, podendo ocasionar escolhas errôneas de projeto, como peso adicional para o
sistema de proteção Térmica (AJITH et al., 2017).

Quando um veículo possui número de Mach próximo de 6, a temperatura dentro
da camada de choque é de cerca de 2000K e as discrepâncias ocasionadas pelo uso da lei
do gás ideal são desprezíveis. Porém, para temperaturas mais elevadas, deve-se considerar
as mudanças nas propriedades termodinâmicas e de transporte causadas pelas reações
químicas (AJITH et al., 2017).

Quando aumenta-se a temperatura do ar acima de um certo limite, inicia-se um
processo de vibração molecular. Portanto, a energia vibracional das moléculas fica exci-
tada, o que faz com que as capacidades caloríficas específicas tornem-se funções da tempe-
ratura, levando a reações de dissociação molecular e recombinação molecular (EMELYA-
NOV; KARPENKO; VOLKOV, 2019). Os processos vibracionais e químicos ocorrem por
meio de colisões e interações radiativas. Porém o número de colisões necessárias para
excitar vibracionalmente ou dissociar uma molécula é extremamente grande, na ordem
de 20000. Além disso, o número de colisões irá depender do tipo de molécula e da ener-
gia cinética relativa entre as partículas que estão sofrendo essa ação, tendo uma relação
que quanto maior a energia cinética relativa, menor o número de colisões (ANDERSON,
2006).

Segundo Anderson (2006), para definir um estado em equilíbrio químico deve-se
assumir que o gás teve um tempo suficientemente grande para que as colisões ocorres-
sem e as propriedades do sistema para pressão e temperatura se tornassem constantes,
independentemente do tempo. Já a condição de não equilíbrio ocorre quando o gás não
tem tempo suficiente para estabilizar as reações. Um exemplo é em uma onda de choque,
quando temperatura e pressão crescem rapidamente no seu interior, mudando as propri-
edades de equilíbrio vibracional e químico. A Figura 11 apresenta um esquema com o
número de espécies adequado para cada condição do veículo, tendo em vista velocidade e
altitude.
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Figura 11 – Química do ar da região de estagnação do voo ((GUPTA et al., 1990),Adap-
tada).

A tabela 1 traz algumas linhas de pesquisa e as espécies adotadas em cada modelo
de equilíbrio químico, além de como os resultados termodinâmicos são apresentados, sendo
as formas mais comuns dados tabulados, dados gráficos e ajustes de curva.

Tabela 1 – Modelos do ar em equilíbrio químico (HENDERSON; MENART, 2008)

Linhas de pesquisa Espécies Ajuste de curva

Sean

𝑂2, O, 𝑂+, 𝑂2+, 𝑂3+,
𝑂+

2 , 𝑂−, 𝑂−
2 ,

𝑁2, N, 𝑁+,𝑁2+, 𝑁3+,
𝑁+

2 , 𝑁−, NO, 𝑁𝑂+, Ar,
𝐴𝑟+, 𝐴𝑟2+,𝐴𝑟3+, 𝑒−.

Não

Gupta
𝑂2, O, 𝑂+, 𝑂2+,

𝑁2, N, 𝑁+,𝑁2+, NO,
𝑁𝑂+, 𝑒−.

Sim

Boulos

𝑂2, O, 𝑂+, 𝑂2+,
𝑂+

2 , 𝑁2, N, 𝑁+,𝑁2+,
𝑁+

2 , NO, 𝑁𝑂2,𝑁2𝑂,
𝑁𝑂+,Ar, 𝐴𝑟+, 𝐴𝑟2+, 𝑒−

Não

Hansen 𝑂2, O, 𝑂+, 𝑁2, N, 𝑁+, 𝑒−. Não

Srinivasan 𝑂2, O, 𝑂+, 𝑁2, N,
𝑁+, NO, 𝑁𝑂+ 𝑒− Sim

Hillensrath and Klein

𝑂2, O, 𝑂+, 𝑂2+, ,𝑂+
2 ,

𝑂−, 𝑂−
2 , 𝑁2, N, 𝑁+,𝑁2+,

𝑁+
2 ,𝑁−, NO, 𝑁𝑂+,𝑁𝑂2,

, 𝑁2𝑂, Ar, 𝐴𝑟+, 𝐴𝑟2+,C, 𝐶+,
𝐶2+, CO, 𝐶𝑂2,𝐶𝑂+,Ne, 𝑁𝑒+, 𝑒−

Não
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Tendo em vista que este trabalho analisa o escoamento hipersônico de altas tem-
peraturas, é necessário conhecer as propriedades termodinâmicas do gás. Entretanto, para
essa condição, tais propriedades não podem ser totalmente representadas pela termodinâ-
mica clássica, o que leva à necessidade de utilizar a termodinâmica estatística ou outras
abordagens termodinâmicas. Por exemplo, considerando uma molécula diatômica simples,
a sua energia interna pode ser dividida em quatro modos: translacional, rotacional, vi-
bracional e eletrônico. Para temperaturas acima de cerca de 800 K e pressão de 1 atm,
as moléculas tornam-se vibracionalmente excitadas e os modos não podem mais ser re-
presentados por uma única temperatura, fato caracterizado como desequilíbrio químico.
Portanto, para escoamentos hipersônicos, a temperatura vibracional é um fator impor-
tante, pois controla a taxa de dissociação molecular. Com o objetivo de realizar maior
detalhamento no trabalho em questão, será implementada a condição de não equilíbrio
químico. Nas seções a seguir, serão apresentados alguns modelos de atmosfera em não
equilíbrio químico para melhor entendimento do modelo adotado na simulação.

3.11.2 Modelo Gupta

O modelo de Gupta é amplamente utilizado para simulações de ambientes de
desequilíbrio termoquímico hipersônico, e os coeficientes de taxa de reação e propriedades
termodinâmicas e de transporte são fornecidos para o modelo de ar de 11 espécies e 20
reações químicas (WANG et al., 2017). A expressão geral que representa uma reação
química pode ser disposta conforme a Equação 3.30.

𝑁𝐽∑︁
𝑖=1

𝛼𝑖,𝑟𝑋𝑖
𝑘𝑓,𝑟→
𝑘𝑏,𝑟

𝑁𝐽∑︁
𝑖=1

𝛽𝑖,𝑟𝑋𝑖 (3.30)

Em que 𝑟 = 1, 2, . . . , 𝑁𝑅, 𝑁𝐽 são referentes à soma das espécies reagentes mais
𝑁𝑆 referentes ao número de corpos catalíticos. Já as variáveis 𝛼𝑖,𝑟 e 𝛽𝑖,𝑟 estão relacionadas
aos coeficientes estequiométricos para reagentes e produtos, respectivamente. As variáveis
𝑘𝑓,𝑟 e 𝑘𝑏,𝑟 são as taxas de reação direta e inversa, respectivamente. E, por fim, 𝑋𝑖 denota
as concentrações das espécies químicas em moles por unidade de volume. A taxa líquida
de produção da i-ésima espécie por unidade de volume resultante de todas as reações NR
pode ser obtida pela Equação 3.31 (GUPTA et al., 1990).

�̇�𝑖 = 𝑀𝑖

𝑁𝑅∑︁
𝑟=1

[︃
𝑑𝑋𝑖

𝑑𝑡

]︃
𝑟

=
𝑁𝑅∑︁
𝑟=1

[︃
𝑑𝜌𝑖

𝑑𝑡

]︃
(3.31)

�̇�𝑖 = 𝑀𝑖

∑︁
𝑟 = 1𝑁𝑅 (𝛽𝑖,𝑟 − 𝛼𝑖,𝑟) (𝑅𝑓,𝑟 − 𝑅𝑏,𝑟) (3.32)
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Em que,
𝑅𝑓,𝑟 = 𝑘𝑓,𝑟

∏︀𝑁𝐽
𝑗=1 (𝛾𝑗𝜌)𝛼𝑗,𝑟

𝑅𝑏,𝑟 = 𝑘𝑏,𝑟
∏︀𝑁𝐽

𝑗=1 (𝛾𝑗𝜌)𝛽𝑗,𝑟
(3.33)

Já a expressão que define a razão de massa molar é apresentada na Equação 3.34.

𝛾𝑗 =
⎧⎨⎩

𝑋𝑗

𝜌
= 𝐶𝑗

𝑀𝑗
𝑗 = 1, 2, . . . , 𝑁𝑆∑︀𝑁𝑆

𝑖=1 𝑍(𝑗−𝑁𝑆),𝑖𝛾𝑖 𝑗 = 𝑁𝑆 + 1, . . . , 𝑁𝐽
(3.34)

Já a expressão que define a razão de massa molar é apresentada na Equação
3.34. As constantes 𝑍(𝑗−𝑁𝑆),𝑖, são determinadas a partir da dependência linear dos corpos
catalíticos em relação às espécies 𝑀𝑆. Os valores para essas constantes são apresentados
na referência Gupta et al. (1990). As taxas de reação na Equação 3.31 são expressas na
forma de Arrhenius, segundo a Equação 3.35, ou pela constante de equilíbrio, conforme
as Equações 3.36 e 3.37, nas quais é feito um ajuste de curvas por meio de mínimos
quadrados para encontrar o valor de 𝑘𝑒𝑞,𝑟.

𝑘𝑓,𝑟 = 𝐴𝑓,𝑟𝑇
𝐵𝑓,𝑟 exp

(︂
−𝑇𝐷𝑓,𝑟/𝑇), 1

s

[︁
𝑚𝑜𝑙𝑒
cm3

]︁−𝛼𝑟

𝑘𝑏,𝑟 = 𝐴𝑏,𝑟𝑇
𝐵𝑏,𝑟 exp

(︁
−𝑇𝐷𝑏,𝑟

/𝑇
)︁

, · 1
s

[︁
𝑚𝑜𝑙𝑒
cm3

]︁−𝛽,
(3.35)

𝐾𝑓,𝑟 = 𝐴𝑓𝑇 𝐵𝑓 exp
(︂

−𝐶𝑓

𝑇

)︂
(3.36)

𝑘𝑏,𝑟 = 𝑘𝑓,𝑟

𝑘𝑒𝑞,𝑟

(3.37)

𝐾𝑒𝑞,𝑟 = exp
[︂
𝑎1,𝑟

(︁
10000

𝑇

)︁5
+ 𝑎2,𝑟

(︁
10000

𝑇

)︁4
+ 𝑎3,𝑟

(︁
10000

𝑇

)︁3

+𝑎4,𝑟

(︁
10000

𝑇

)︁2
+ 𝑎5,𝑟

(︁
10000

𝑇

)︁
+ 𝑎6,𝑟

]︂ (3.38)

Os valores para as variáveis 𝐴𝑓,𝑟, 𝐵𝑏,𝑟 e 𝐶𝑓 são apresentados no Anexo A. As
temperaturas 𝑇 𝐵𝑓,𝑟 e 𝑇 𝐵𝑏,𝑟 são referentes às temperaturas de reação características para
as reações direta e inversa, respectivamente.

3.12 Propriedades termodinâmicas
O modelo de Gupta adota um ajuste de curva polinomial com coeficientes ta-

bulados para intervalos de temperatura, com a finalidade de descrever as propriedades
termodinâmicas do gás. Tal metodologia reduz o custo computacional de cálculo dessas
propriedades, por elas terem relações mais simplificadas. As equações abaixo apresentam
as expressões matemáticas para obtenção do coeficiente de calor, entalpia e viscosidade -
as constantes relacionadas a essas propriedades são dispostas no Anexo B.
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𝐶𝑝,𝑖

𝑅univ
= 𝐴1 + 𝐴2𝑇 + 𝐴3𝑇

2 + 𝐴4𝑇
3 + 𝐴5𝑇

4 (3.39)

𝐾𝑓,𝑖 = 𝑒𝐸𝑥𝑓,𝑖 [𝐴𝑥𝑓,𝑖(ln 𝑇 )3+𝐵𝑥𝑓,𝑖
(ln 𝑇 )2+𝐶𝑥𝑓,𝑖

ln 𝑇 +𝐷𝑥𝑓,𝑖 ] · W
𝑚𝐾

(3.40)

𝜇𝑖 = 𝑒𝐸𝜇𝑖 𝑇 [𝜇𝜇𝑖 (ln 𝑇 )3+𝐵𝜇𝑖 (ln 𝑇 )2+𝐶𝜇𝑖 ln 𝑇 +𝐷𝜇𝑖𝐼] · 𝑘𝑔

𝑚𝑠
(3.41)

3.12.1 Modelo Park

Os modelos de Park, que serão detalhados nesta seção, possuem abordagens que se
concentram principalmente nas temperaturas utilizadas para descrever os processos vibra-
cionais das partículas. O modelo Park 87 é composto por sete espécies, sendo 𝑁2, 𝑂2, 𝑁𝑂, 𝑁

, 𝑂, 𝑁𝑂+ e 𝑒−. Além disso, conta com 24 reações e duas temperaturas. Abaixo, apresenta-
se um resumo dessas reações, em que as três primeiras são referentes à dissociação, as
próximas duas são reações de troca e a última é a associação. Já a M representa qualquer
espécie (PARK, 1988).

𝑁2 + 𝑀 ⇔ 2𝑁 + 𝑀

𝑂2 + 𝑀 ⇔ 2𝑂 + 𝑀

𝑁𝑂 + 𝑀 ⇔ 𝑁 + 𝑂 + 𝑀

𝑁2 + 𝑂 ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑁

𝑁𝑂 + 𝑂 ⇔ 𝑂2 + 𝑁

𝑁 + 𝑂 ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑒−

(3.42)

Neste modelo, a temperatura vibracional-elétron-eletrônica 𝑇𝜐 é igual à tempe-
ratura translacional-rotacional das partículas pesadas 𝑇 , tendo em vista o cálculo das
propriedades do fluxo e as taxas de reação. O coeficiente de taxa de dissociação é re-
presentado pela Equação 3.43, em que 𝐶 é a constante de velocidade, 𝑛 a potência pré
exponencial e 𝐻0 a energia de dissociação - seus valores são apresentados na Tabela 2
(PARK, 1988).

𝐾 = 𝐶𝑇 𝑛𝑒( −𝐻0
𝑘𝑇 ) (3.43)

Além disso, pode-se afirmar que temperatura vibracional-elétron-eletrônica 𝑇𝜐 dita
o coeficiente de velocidade, conforme a Equação 3.44.

𝐾 = 𝐶𝑇 𝑛
𝜐 𝑒( −𝐻0

𝑘𝑇𝜐
) (3.44)

Como esse é um modelo de duas temperaturas, a dissociação de uma molécula
pode ocorrer tanto pela ruptura centrífuga causada por movimento rotacional quanto
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pelo movimento vibracional. Assim, a raiz quadrada de 𝑇𝜐 é associada ao movimento
vibratório. Logo, o produto dessas grandezas representa um nível médio de energia, no
qual as duas velocidades obtidas por elas formam coordenadas de momento separadas.

𝑇𝑎 =
√︁

𝑇 × 𝑇𝜐 (3.45)

𝐾 = 𝐶𝑇 𝑛
𝑎 𝑒( −𝐻0

𝑘𝑇𝑎
) (3.46)

Tabela 2 – Constantes de taxa (PARK, 1988).

Reação C, (𝑐𝑚3𝑚𝑜𝑙−1𝑠−1) n 𝐻0/𝑘, K
𝑁2 + 𝑁2 → 𝑁 + 𝑁 + 𝑁2 3.70 x 1021 -1.6 113,200
𝑁2 + 𝑁 → 𝑁 + 𝑁 + 𝑁2 1.66x 1022 -1.6 113,200

𝑁2 + 𝑒 → 𝑁 + 𝑁 + 𝑒 8.30 x 1024 -1.6 113,200
𝑁 + 𝑁 → 𝑁+

2 + 𝑒 1.79 x 1011 -0.77 67,500
𝑁2 + 𝑁+ → 𝑁+

2 + 𝑁 9.85 x 1012 -0.18 12,100
𝑁 + 𝑒 → 𝑁+ + 𝑒 + 𝑒 2.50 x 1010 -3.82 168,600

O modelo adequado para esse trabalho dependerá das condições de cada caso a
ser analisado, fatos estes que serão melhor detalhados na seção de metodologia.

3.13 Ponto de estagnação
O conceito de ponto de estagnação está relacionado ao ponto em que a velocidade

do escoamento é zero, conforme apresentado na Figura 12 (ANDERSON, 2007). Observa-
se que o escoamento passa pela porção normal da onda de choque atingindo o estado 2
e, em seguida, desacelera isentropicamente para o estado t2, que representa a borda da
camada limite térmica no ponto de estagnação. Destaca-se que a variável tw é referente às
propriedades na parede do veículo em estudo. Vale ressaltar ainda que a linha de corrente
da onda de choque para o ponto de estagnação pode ser curva para campos de fluxo não
assimétricos (BERTIN, 1994).
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Figura 12 – A nomenclatura para a região de estagnação (BERTIN, 1994), adaptada.

Tendo em vista que o gás do escoamento é termicamente e caloricamente perfeito,
conceitos já apresentados anteriormente neste trabalho, chega-se às relações isentrópicas
apresentadas nas Equações 3.47, 3.48 e 3.49 para descrever matematicamente o esquemá-
tico da Figura 12 (BERTIN, 1994).

𝑇2

𝑇1
= [2𝛾𝑀2

1 − (𝛾 − 1)] [(𝛾 − 1)𝑀2
1 + 2]

(𝛾 + 1)2𝑀2
1

(3.47)

𝑝𝑡2

𝑝1
=

[︃
(𝛾 + 1)𝑀2

1
2

]︃( 𝛾
𝛾−1) [︃

𝛾 + 1
2𝛾𝑀2

1 − (𝛾 − 1)

]︃( 1
𝛾−1)

(3.48)

𝑇𝑡2

𝑇1
= 𝑇𝑡1

𝑇1
=

(︂
1 + 𝛾 − 1

2 𝑀2
1

)︂
(3.49)
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4 Trajetória

A trajetória de reentrada consiste no caminho realizado a partir da altitude de
86 km e sua análise é de extremamente importante, pois auxilia na determinação da
transferência de calor e as cargas aerodinâmicas no veículo. Devido à complexidade do
fenômeno de reentrada é necessário utilizar um sistema de coordenadas dos eixos do vento,
ou seja, um sistema de coordenadas rotativo em relação aos eixos fixos à terra, com isso
é utilizado as seguintes relações (HANKEY, 1988):

𝑎 = (𝑑𝑉

𝑑𝑡
)𝑓𝑖𝑥𝑎𝑑𝑜 = (�̇� + 𝜔 × 𝑉 )𝑟𝑜𝑡𝑎𝑡𝑖𝑣𝑜 (4.1)

Sendo,
𝑘 = 𝑘′ (4.2)

𝜔 = 𝑘′(𝜃 − �̇�) (4.3)

𝜔 × 𝑉 =

⃒⃒⃒⃒
⃒⃒⃒⃒
⃒

𝑖′ 𝑗′ 𝑘′

0 0 |𝜔|
|𝑉 | 0 0

⃒⃒⃒⃒
⃒⃒⃒⃒
⃒ = 𝑗′𝜔𝑉 (4.4)

Com base nas relações é possível representar na Figura 13 o sistema de coordenadas
rotativo e disposição da forças atuantes.

Figura 13 – Sistema de coordenadas de rotativo e forças atuantes no corpo em reentrada
((HANKEY, 1988), adaptada).

Pela segunda lei de Newton têm-se:



Capítulo 4. Trajetória 45

𝐹 = 𝑚𝑎 = 𝑚�̇� 𝑖′ + 𝑚𝜔𝑉 𝑗′ (4.5)

Equacionando as componentes escalares de forças na Figura 13 na direção de 𝐿 e
𝐷, conforme apresentado nas Equações abaixo.

−𝐿 + 𝑊 cos 𝛾 = 𝑚𝜔𝑉 (4.6)

−𝑑 + 𝑊 sin 𝛾 = 𝑚�̇� (4.7)

Nota-se;
�̇� = 𝑉 sin 𝛾 (4.8)

�̇�𝜃 = 𝑉 cos 𝛾 (4.9)

Tais relações serão de suma importância para localização do veículo com respeito
aos eixos da Terra. Portanto, substitui-se 𝜔 na Equação 4.9, encontra-se:

𝜃 − �̇� = 𝑉 cos 𝛾

𝑅
− �̇� (4.10)

Sendo;
𝑚 = 𝑊

𝑔
(4.11)

Com isso obtém-se as seguintes equações de trajetória:

𝑉 �̇�

𝑔
= 𝐿

𝑊
− (1 − 𝑉 2

𝑔𝑅
) cos 𝛾 (4.12)

�̇�

𝑔
= 𝐷

𝑊
+ sin 𝛾 (4.13)

�̇� = ℎ̇ = 𝑉 sin 𝛾 (4.14)

�̇�𝜃 = 𝑉 cos 𝛾 (4.15)
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4.1 Perfis de reentrada
Quando é utilizado sistemas propulsivos na nave para contribuir com os efeitos

da força de gravidade terrestre ou força de arrasto, o que encaminhará o corpo para
trajetória de reentrada, denomina-se como Reentrada Comandada (GUEDES; SOUZA;
KUGA, 2007).

4.1.1 Trajetória balística

A trajetória balística comandada detém pouca força de sustentação atuante e
força de arrasto de alta intensidade. Como consequência esse tipo de trajetória permite
economia de combustível e um caminho mais curto e rápido (Figura 14), por realizar a
penetração da atmosfera apenas utilizando a influência da força da gravidade e arrasto.
Contundo, gera um aquecimento elevadíssimo na estrutura do objeto podendo gerar danos
estruturais (ADMINISTRATION, 2018).

Figura 14 – Trajetória balística ((GUEDES; SOUZA; KUGA, 2007), adaptada).

4.1.2 Trajetória tipo voo planado

Na trajetória de voo planado a reentrada ocorre com um ângulo de ataque de apro-
ximadamente 30 graus ou mais. Além disso, nesse tipo de trajetória utiliza-se superfícies
aerodinâmicas controláveis e conforme a densidade é intensificada vai se estabelecendo o
equilíbrio entre as forças de sustentação e gravitacional, de forma que a força de arrasto
atenue a velocidade gradualmente. Um esquemático simplificado é apresentado na Figura
15 (ADMINISTRATION, 2018).
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Figura 15 – Trajetória tipo vôo planado ((GUEDES; SOUZA; KUGA, 2007), adaptada).

4.1.3 Trajetória tipo salto

Esse tipo de trajetória apresenta um caminho maior e precisa de um sistema de
controle mais sofisticado, devido as variação de altitudes ao longo da trajetória com a
finalidade de atenuar a velocidade do corpo. Conforme observa-se na Figura 16, ocorre
manobras similares a saltos ao longo da trajetória, fazendo as componentes de forças de
sustentação, gravitacional e arrasto alterarem suas intensidades dependendo da altitude
(ADMINISTRATION, 2018).

Figura 16 – Trajetória tipo salto ((GUEDES; SOUZA; KUGA, 2007), adaptada).

4.2 Trajetória da Starship
Como o projeto Starship ainda encontra-se em desenvolvimento, muitos dados refe-

rentes a missão ainda são confidenciais. Porém, a Figura 17 apresenta dados de velocidade
e altitude que para as primeiras análises deste trabalho já serão extremamente úteis.
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Figura 17 – Trajetória da StarShip ((NASA, 2019), adaptada)

Nota-se que a trajetória da Starship possui algumas peculiaridades, em vez de
realizar uma trajetória totalmente balística como boa parte das cápsulas de reentrada, a
nave utiliza suas superfícies de controle para gerar sustentação e diminuir sua altitude de
forma gradual por um período de mais de 15 minutos. Isso evita um aumento drástico
da temperatura, enquanto aumenta a quantidade total de energia que a nave tem para se
dissipar. Um ponto importante, é possível notar pontos de similaridade entre a trajetória
da Starship com a trajetória do Space Shuttle, conforme pode ser observado na Figura18.

Figura 18 – Trajetória do Space Shuttle (ADMINISTRATION, 2018).

Portanto, neste trabalho iremos utilizar alguns aspectos da trajetória do Space
Shuttle para ter uma maior confiabilidade. O Space Shuttle realiza a sua reentrada com um
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ângulo de ataque de aproximadamente 30º e 40º e em seguida faz uma manobra de rolagem
para mudar a direção de elevação, com a finalidade de manter a desaceleração máxima
abaixo de 2g’s, os detalhes de processo de reentrada do Space Shuttle são apresentados na
Tabela 3. A "altitude de interface de entrada"de tal veiculo ocorre em aproximadamente
122 km, cerca de 5 minutos depois, inicia um blecaute de comunicação, em virtude das
partículas ionizadas que envolvem o veículo(RIVELL, 2006).

Tabela 3 – Processo de reentrada do Space Shuttle((RIVELL, 2006),adaptada).

Características do campo
de fluxo no processo

de reentrada

Tempo antes da
aterrissagem (min)

Velocidade
(km/s)

Altitude
(km)

Em órbita, fluxo de molecular
livre (hipervelocidade) - 7,7 320

Queima para saída de órbita 60 7,7 282

Inclinação até ≈ 30 graus 52 7,6 -

Transição de molecular livre
para fluxo contínuo - - 160

Interface de entrada (início
dos efeitos atmosféricos) 30 7,6 122

Início do blecaute
de comunicação

(dissociação do NO)
25 7,4 95

Início do fluxo contínuo
(Mach=25) - - 85

Aquecimento máximo 20 6,7 70

Fim da dissociação do NO 16 5 -

Fim do Blecaute de
comunicação 12 3,6 55

Fim da dissociação do O2 e
início da frenagem 10 2,5 -

A excitação de vibração
termina (Mach=3) 6 0,99 27

Escoamento transônico
(Mach=1) 3 0,30 15

Escoamento subsônico - - -

Inclinação de planagem
de 22∘ 2 0,19 4,0

Inclinação de planagem
de 1,5∘ 0,5 0,16 0,6

Recuperação 0 0,09 0

Porém, como o Space Shuttle não possui um sistema de propulsão sofisticado como
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da Starship, o pouso é realizando com o auxilio de um paraquedas e de forma horizontal.
Já a Starship, como apresentado na Figura 17, no final da sua trajetória utiliza-se as
superfícies de controle para sair da posição horizontal e realizar o pouso vertical.
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5 Método dos volumes finitos

O Método dos volumes finitos (FVM) consiste em um mecanismo numérico de
discretização com a finalidade de solucionar problemas relacionados a escoamentos de
fluidos, transferência de calor, reações químicas, combustão e outros problemas relaciona-
dos a essas áreas. Por meio de simulações numéricas é possível resolver equações algébri-
cas, sistemas de equações lineares, interpolar e ajustar pontos e principalmente equação
parciais. Osses (2016).

A discretização é realizada através da divisão do domínio em pequenos volumes
de controle, em que cada variável é armazenada em um nó. O software que será utilizado
neste trabalho faz uso deste método, que geralmente segue os passos abaixo, segundo o
autor Osses (2016):

1. Dividir o domínio em volume de controle;

2. Formular as equações integrais de conservação para cada volume de controle;

3. Aproximar numericamente as integrais;

4. Aproximar os valores das variáveis nas faces e as derivadas com a informação das
variáveis nodais;

5. Montar e resolver o sistema algébrico obtido

5.1 Malha Computacional
Tendo em vista, que as equações de Navier-Stokes não possuem solução analítica,

principalmente para geometrias e escoamentos mais complexos. É necessário uma bor-
dagem numérica em que utiliza-se uma malha computacional. Tal elemento consiste em
uma grade numérica composta por volumes de controle e nós, ou seja, o objeto em estudo
será dividido em geometrias mais simples, como por exemplo: triângulos ou quadrados,
conforme observa-se na Figura 19.
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Figura 19 – Malha computacional (OSSES, 2016)

É importante ressaltar que o FVM não fornece um valor exato para o que deseja-
se analisar. Entretanto, com o emprego de bons refinamentos nas malhas, o resultado
aproximado é suficientemente satisfatório. Para isso é feito um processo iterativo até a
mudança na variável de uma iteração para a próxima, ser tão pequena que a solução pode
ser considerado convergente, que pode se observada quando se tem as seguintes situações
(BAKKER, 2008):

• Todas as equações de conservação são obedecido em todos os volumes para uma
tolerância especificada.

• A solução não se altera com iterações adicionais.

• Equilíbrios de massa, quantidade de movimento, energia e escalar são obtidos.

• Os resíduos, que se refere a um erro na conservação das equações se torna menor a
cada iteração (Equação 5.1).

𝑅𝑃 =| 𝑎𝑃 𝜑𝑃 −
∑︁
𝑛𝑏

𝑎𝑛𝑏𝜑𝑛𝑏 − 𝑏 | (5.1)

5.1.1 Tipos de malhas.

As malhas podem ser classificadas como estruturas, não estruturadas e hibridas.
A primeira refere-se a uma configuração mais organizada em que os elementos são distri-
buídos numa estrutura de linhas e colunas. Como cada elemento tem o mesmo número
de elementos vizinhos, a conectividade da malha é obtida de forma mais fácil gerando
uma economia no custo computacional na maioria dos casos. Tal malha se adapta muito
bem em domínios mais simples, porém e domínios mais complexos a sua construção se
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torna extremamente complexa. A malha não estruturada os elementos apresentam dis-
tribuição mais aleatória e se adaptam muito bem a diversas configurações de domínios,
mas devido a complexidade em estabelecer a conectividade da malha e gerado um custo
computacional maior. Já malhas híbridas são uma combinação dos dois tipos de malha,
sendo uma boa opção em certos casos para juntar as vantagens das malhas estruturadas
e não estruturadas (SILVA, 2016). Na Figura 20 apresenta um exemplo da configuração
das malhas citadas.

Figura 20 – Tipos de malha computacional (ANSYS Inc., USA, 2013).

5.1.2 Razão de aspecto

A razão de aspecto é definida como uma medida do alongamento de uma célula. Ela
é obtida por meio dos valores máximos e o valor mínimos de qualquer uma das seguintes
distâncias: as distâncias entre o centro da célula e os centro da face e as distâncias entre
o centros da célula e os nós, conforme pode ser observado na Figura 21.

Figura 21 – Calculando a razão de aspecto para um cubo unitário.

Para um cubo unitário conforme a Figura 21, a razão de aspecto será definida pela
Equação 5.2. Em que 𝑓 é o número total de direções coordenadas associadas ao elemento
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e 𝑒1 é o comprimento médio das arestas em uma direção coordenada local (i) ao elemento.

𝑄𝐴𝑅 = max [𝑒1, 𝑒2, . . . , 𝑒𝑓 ]
min [𝑒1, 𝑒2, . . . , 𝑒𝑓 ] (5.2)

Vale ressaltar que para para fluxos altamente anisotrópicos, razões de aspecto
extremas podem produzir resultados precisos com menos células. Outro ponto, é melhor
evitar mudanças bruscas nas proporções das células em áreas onde o campo de fluxo exibe
grandes mudanças ou gradientes fortes.

5.1.3 Difusão numérica

Tal conceito é definido quando a direção do escoamento local não está alinhado
com as linhas da malha e tem-se um gradiente diferente de zero da variável dependente na
direção normal à direção do escoamento. Para minimizar tal efeito recomenda-se realizar
um maior refinamento da malha ou construir uma malha em que a direção da linha de
corrente faz um ângulo de 45° em relação a linha de malha (WAREY; HAN; KAUSHIK,
2021).

5.1.4 Tipos de elementos

Na Figura 22 apresenta os tipos de elementos da malha, que são: hexaédrico,tetraédrico
e poliédrico respectivamente. A malha com elementos hexaédricos se destaca pela sua
baixa difusividade numérica, porém é extremamente difícil de ser confeccionada para ge-
ometrias complexas. Já as malhas com elementos tetraédrico trazem como vantagem a
sua capacidade de ser muito adaptativa a diversas configurações de domínio, porém pos-
suem alta difusividade numérica podendo acarentar erros numéricos. Por fim, as malhas
poliédricas são caracterizadas por ser um meio termo entre as malhas já citadas, elas
apresentam difusividade numérica mediana e alta habilidade adaptativa (SOSNOWSKI
et al., 2019).

Figura 22 – Tipos de elementos da malha (SOSNOWSKI et al., 2019).



Parte III

Fundamentação metodológica



56

6 Abordagem metodológica

Geralmente, uma simulação utilizando CFD é constituída por três etapas bem-
definidas: pré-processamento, processamento e pós-processamento. Para o desenvolvi-
mento deste trabalho, serão utilizadas essas etapas, conforme descrito no diagrama da
Figura 23. A confecção da geometria, a escolha do domínio e a confecção da malha con-
sistem na primeira parte da resolução do problema (ESSS, 2016).

Figura 23 – Etapas para desenvolvimento do trabalho computacional (Fonte: Autor).

Em seguida, realiza-se a aplicação das condições de contorno e o processo de so-
lução do problema. Na etapa de processamento, as equações diferenciais parciais são
integradas sobre todos os volumes de controle na região de interesse. Tais equações inte-
grais são convertidas para um sistema de equações algébricas, por meio de um conjunto
de aproximações para os termos das equações integrais, e resolvidas de forma interativa.
Por fim, realiza-se a validação e a confecção de novas malhas para gerar a convergência
de resultados.
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6.1 Geometria

(a) Geometria original da Starship
(SPACEX, 2021). (b) Geometria produzida pelo autor.

Figura 24 – Análise comparativa das geometrias.

Para as superfícies de controle da nave, foi implementado um perfil retangular - as
medidas adotadas de forma detalhada seguem no Apêndice A. Durante o estudo, notou-se
que a geometria apresenta um plano de simetria de 180∘ no plano radial. Portanto, com
a finalidade de reduzir o custo computacional sem prejudicar a qualidade dos resultados
obtidos, a simulação foi realizada apenas com metade da geometria (Figura 25), uma vez
que as propriedades do fluido são simétricas. Além disso, como esse trabalho se trata
de um estudo preliminar, foi analisado apenas o corpo da nave para obtenção domínio
mais otimizado para análises posteriores, permitindo entender com maior detalhamento
os efeitos das superfícies de controle na redução dos efeitos térmicos.
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Figura 25 – Plano de simetria adotado para a simulação (Fonte: Autor).

6.2 Domínio computacional
Para a escolha adequada do tamanho do domínio computacional, primeiramente,

é implementado um domínio com dimensões 8 vezes maiores que o comprimento caracte-
rístico da nave. Tal abordagem é realizada com a finalidade de permitir espaço suficiente
para que as condições de contorno ajustem-se à presença da aeronave e não ocorra refluxo,
mas, analisando adequadamente os resultados, é possível reduzir o domínio para atenuar
os custos computacionais. A Figura 26 apresenta o domínio adotado preliminarmente
neste trabalho (IDEALSIMULATIONS, ).

Figura 26 – Domínio computacional (Fonte: Autor).
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6.3 Discretização do domínio computacional

6.3.1 Corpo da starship

Nesta etapa foram confeccionadas malhas hexaédricas. Portanto, para construir
uma malha o mais estruturada possível, o domínio foi dividido em 22 partes, conforme
pode ser observado na 27. Além disso, nota-se que, ao longo de todo o corpo, a malha
se mantém estruturada e apenas no bico da aeronave há irregularidades, mas, com o
refinamento adequado, não haverá danos aos resultados numéricos.

Figura 27 – Domínio computacional em partes (Fonte: Autor).

Na Tabela 4, apresenta-se as características principais das malhas confeccionadas,
tendo em vista diferentes refinamentos de acordo com o número de Mach analisado. Além
disso, em sequência é apresentada, nas Figura 62 e 63, a disposição da discretização sobre
o domínio em duas partes para o número de Mach 5 e, no Apêndice D, são apresentadas
as malhas restantes. Vale ressaltar que para as altitudes menores apresentadas na Tabela
4, o número de Knudsen é da ordem de 10−8, já para as altitudes maiores será na ordem
de 10−6, comprovando que o escoamento em estudo permanece na condição de continuo.
.

Tabela 4 – Características das malhas.

Malha Número de elementos Razão de Aspecto
Média

Skewness
Média

Mach 3 4074037 16,193 0,24919
Mach 5 6674965 12,86 0,23292
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Figura 28 – Malha para Mach 5 (Fonte: Autor).

Figura 29 – Malha para Mach 5 perto do corpo (Fonte: Autor).

6.4 Condições de contorno

6.4.1 Aspectos da trajetória.

Neste trabalho será realizada uma simulação transiente, ou seja, os parâmetros
do escoamento e da trajetória sofrerão variação no tempo. Além disso, serão simuladas
duas etapas diferentes da trajetória da Starship, que apresenta condições físicas relevantes
para o estudo. A primeira será com Mach 3 para uma análise preliminar do domínio
computacional, e a segunda com Mach 5, na qual é possível utilizar um número de reações
químicas menores e ter um entendimento preliminar do escoamento hipersônico. A Tabela
5 apresenta os parâmetros que serão implementados na simulação tendo como referência
a trajetória da nave Starship, conforme a Figura 30, e parâmetros da trajetória do Space
Shuttle, conforme apresentado no capítulo 4.
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Figura 30 – Trajetória da Starship (Adaptada (SPACEX, 2020)).

Tabela 5 – Parâmetros relacionados à altitude

Análise Tipo de trajetoria Mach Altitude
(m)

Temperatura
(K)

Pressão
(Pa)

1 Starship 3 8000 236.23 35651
2 Starship 5 4954.90 256.98 5477.30
3 Space Shuttle 3 27000 222.91 1799
4 Space Shuttle 5 38250 256.76 356.80

As condições de contorno foram definidas e solucionadas utilizando o Software
ANSYS Academic Research Fluent 22, pois, além de ser uma ferramenta amplamente
empregada na comunidade científica, apresenta confiabilidade e precisão de resultados
comprovadas no mercado aeroespacial. Tais condições de contorno foram definidas como
inlet, outlet, wall e symmetry. As condições inlet e outlet são referentes aos parâmetros
definidos na entrada e na saída do escoamento e do estudo, já a wall é referente aos da
parede da aeronave, e a symmetry aos do domínio. Para as simulações com número de
Mach supersônico, utilizou-se a condição de Velocity Inlet na entrada do escoamento, por
ser uma abordagem razoável para domínios com tamanhos elevados e velocidades não
tão altas (Figura 31). Enquanto isso, para números de Mach hipersônico, na entrada foi
definida a condição Pressure Far-Field, por ser uma abordagem adequada para definir
fluxos livres e permite definir o número de Mach (Figura 32). Já no Outlet aplicou-se a
condição de Pressure Outlet. Essa condição em casos supersônicos necessita de especifica-
ção de pressão estática (manométrica). Entretanto, em casos não supersônicos, a pressão
é extrapolada através do escoamento no interior do domínio. Além disso, são especificadas
condições de refluxo, caso o escoamento inverta a direção no limite de saída de pressão
durante o processo de solução.
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Figura 31 – Condições de contorno para escoamento supersônico (Fonte: Autor).

Figura 32 – Condições de contorno para escoamento hipersônico (Fonte: Autor).

6.4.2 Courant–Friedrichs–Lewy condition

Um conceito importante para a análise das condições de contorno deste trabalho
é o número de Courant, que é uma grandeza relacionada a quantos volumes de controle
uma partícula de fluido consegue avançar em um passo de tempo, conforme observa-se na
Equação 6.1.

O 𝑈 refere-se à velocidade máxima em todo o domínio, Δ𝑡 é passo de tempo da
simulação, que deve está relacionado ao tempo de análise e deve ser pequeno o suficiente
para capturar as ondas e instabilidades do escoamento, e Δ𝑥 é o espaçamento da ma-
lha, que deve ser determinado de forma a garantir a precisão adequada dos resultados.
Ademais, nota-se que a dimensão do passo de tempo será menor conforme a malha tenha
maior refinamento. Portanto, o número de courant e a Δ𝑥 devem ser escolhidos em con-
junto, tendo em vista o tempo de análise do problema, a capacidade computacional e a
física do problema envolvido.

𝐶 = |𝑈 | Δ𝑡

Δ𝑥
(6.1)
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Para as análises deste trabalho, foi estabelecido o tempo de análise de 10s para
simulações supersônicas e 20s para as simulações hipersônicas, pois foi um tempo em que
se observou uma boa captura dos processos físicos do escoamento sem demanda elevado
custo computacional. Além disso, definiu-se 1000 passos de tempo de 0,0025s. Portanto,
para as simulações supersônicas, utilizou-se um número de Courant entre 5 e 4. Porém,
para as simulações hipersônicas, foram utilizados valores entre 0.1 e 1.

6.4.3 Solucionador de equações governantes

Para a solução de equações governantes, foi utilizado o solucionador baseado em
pressão, que se destaca pela sua confiabilidade e pela velocidade de convergência numé-
rica. Nesse método, o campo de pressão é derivado das equações da continuidade e do
momento, de forma que o campo de velocidade, corrigido pela pressão, satisfaz a equa-
ção de continuidade. Além disso, o acoplamento de pressão e velocidade escolhido foi o
Coupled, pois, como as equações governantes são não lineares, e sim acopladas umas às
outras, o processo de solução é interativo até se chegar a convergência. No esquemático da
Figura 33, há um resumo dos pontos detalhados dessa seção (ANSYS Inc., USA, 2013).

Figura 33 – Visão geral dos métodos de solução baseada em pressão (Adaptada, (ANSYS
Inc., USA, 2013)).
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6.4.4 Atmosfera

Como exemplificado na Figura 11, para Mach 3 é possível aplicar apenas a lei dos
gases ideias para caracterização atmosférica, já para Mach 5 utilizou-se uma mistura de 5
espécies, conforme o modelo de Park e a condições de gás ideal para viscosidade e condu-
tividade térmica. Por fim, para Mach maiores que 10 é recomendado empregar o modelo
de Gupta, por ele englobar todas as reações que ocorrem com altas temperaturas. Os
coeficientes termodinâmicos são obtidos por meio de curvas polinomiais com coeficientes
em função da temperatura. Portanto, tendo em vista as 11 espécies químicas para con-
dutividade térmica, tem-se as curvas apresentadas na Figura 34, e no Apêndice B tem-se
o script para dispor esses coeficientes em função da temperatura. Vale ressaltar que as
curvas de 𝐶𝑝 já são acopladas ao Software de simulação de forma automática, não sendo
necessário realizar algum cálculo prévio, mas apenas determinar o modelo de análise. Vale
reiterar que essa abordagem só será utilizada em trabalhos futuros, tendo em vista que
esse trabalho engloba até número de Mach 5.

(a) Especies 𝑁2, 𝑂2, 𝑁 , 𝑂, 𝑁𝑂 e 𝑒−. (b) Especies 𝑁𝑂+, 𝑁+, 𝑂+, 𝑁2+ e 𝑂2+.

Figura 34 – Condutividade térmica (Fonte: Autor)..

Para a viscosidade, observa-se as curvas apresentadas nas Figuras 35 e 36, já o
Script para esse cálculo consta no Apêndice C. Vale ressaltar que as discrepâncias entre
as curvas relacionadas às suas ordens de grandeza devem-se ao fato de que é necessário
haver ordens maiores para as espécies carregadas, por causa da inflexão das curvas de
viscosidade e condutividade térmica em baixas temperaturas. Além disso, ajustes de curva
de ordem superior também são para espécies moleculares neutras.
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(a) Especies 𝑁2, 𝑂2, 𝑁 , 𝑂 e 𝑁𝑂. (b) Especies 𝑁𝑂+, 𝑁+, 𝑂+, 𝑁2+ e 𝑂2+.

Figura 35 – Viscosidade (Fonte: Autor)..

Figura 36 – Especie 𝑒− (Fonte: Autor).
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7 Análise analítica

7.1 Coeficientes aerodinâmicos
Foi realizado um cálculo analítico preliminar utilizando a aproximação de New-

ton para escoamento hipersônico, sem considerar os efeitos da asa da Starship, conforme
apresentado na seção 3.6. Vale ressaltar que esses valores não são dependentes do Mach,
tendo em vista o princípio de Oswatich, o qual afirma que certas grandezas aerodinâmi-
cas tornam-se relativamente independentes do número de Mach se ele for suficientemente
grande (VIVIANI; PEZZELLA, 2015). Portanto, tem-se, na Figura 37, os coeficientes ae-
rodinâmicos obtidos por meio dessa aproximação - nota-se a configuração de inclinação
do corpo em cada fase da reentrada, que irá colaborar para variação desses coeficientes.

(a) 𝐶𝐷 x AoA. (b) 𝐶𝐿 x AoA.

Figura 37 – Coeficientes aerodinâmicos do corpo da Starship

Como ponto de comparação, há os coeficientes obtidos experimentalmente e anali-
ticamente para o Space Shuttle, logo, é possível notar comportamento e grandezas similares
às obtidas para o corpo da Starship.
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(a) 𝐶𝐷 x AoA. (b) 𝐶𝐿 x AoA.

Figura 38 – Coeficientes aerodinâmicos do Space Shuttle (VIVIANI; PEZZELLA, 2015)

7.2 Região de estagnação
Nessa seção são apresentados os parâmetros obtidos na região de estagnação por

abordagem analítica, considerando o ar em equilíbrio químico, pois é uma abordagem di-
fundida na literatura vigente. Porém, como as análises numéricas serão feitas considerando
o ar em desequilíbrio químico, os resultados obtidos nessa seção explicam as discrepân-
cias da modelagem atmosférica. Para resultados de temperatura e pressão de estagnação,
utilizou-se as Equações 3.47 e 3.48, em que o gás é desacelerado isotropicamente até o
ponto de estagnação - os resultados são apresentados na Tabela 6. Nota-se a forte influên-
cia da altitude sobre essas grandezas, já que a trajetória da Starship apresenta baixas
altitudes em velocidade elevadas, portanto as temperaturas de estagnação serão menores
e as pressões maiores em comparação com os resultados obtidos considerando parâmetros
da trajetória do Space Shuttle.

Tabela 6 – Propriedades no ponto de estagnação.

Análise Temperatura
(K)

Pressão
(Pa) Cp

1 632,86 6.6062e5 1.7557
2 1490.50 2.0297e6 1.7527
3 597,17 4.3311e4 1.7557
4 1489,2 1.3307e4 1.7527

Segundo Bertin (1994), as temperaturas de estagnação também podem ser obtidas
pelas curvas apresentadas na Figura 39. Além disso, o autor apresenta o gráfico exposto
na Figura 40 para obtenção do 𝐶𝑝 no ponto de estagnação. Vale ressaltar que os valores
são apresentados apenas com os parâmetros da trajetória do Space Shuttle, devido ao fato
de esse gráfico ter como foco altitudes maiores.
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Figura 39 – Curvas de temperatura (Adaptada,(BERTIN, 1994)).

Figura 40 – Coeficiente de pressão no ponto de estagnação (Adaptada,(BERTIN, 1994)).

Por fim, tem-se os coeficiente dispostos na Tabela 7, em que nota-se que quando
maior número de Mach, mais crítico será o coeficiente de pressão.

Tabela 7 – Coeficientes de pressão

Análise Cp
3 1.75
4 1.80
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8 Análise numérica

Para as análises numéricas, obteve-se resultados com número de Mach 3 e 5, com
ângulos de ataque de 30∘ e 40∘ e considerando os parâmetros da trajetória da Starship e
do Space Shuttle.

8.1 Simulações corpo da Starship

8.1.1 Mach 3

As simulações supersônicas foram feitas apenas para validar os fenômenos físicos,
como a formação de onda de choque. Dessa forma, não será realizado um detalhamento
desse tipo de escoamento, pois ele não compõe o escopo principal deste trabalho. Nessa
seção são apresentados os resultados considerando um ângulo de ataque de 40∘ e Apêndice
E apresenta os resultados para ângulo de ataque de 30∘. Na Figura 41, retrata a disposição
da velocidade do escoamento, nota-se que a simulação apresenta um comportamento de
acordo com a literatura vigente, tendo uma redução da velocidade após a formação da
onda de choque.

Figura 41 – Velocidade para Mach 3 e AoA de 40∘.

Já em relação à pressão, nas Figuras 42, 43, são apresentadas respectivamente as
pressões estática e total.
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Figura 42 – Pressão estática para Mach 3 e AoA de 40∘.

Figura 43 – Pressão Total para Mach 3 e AoA de 40∘.

Por fim, tem-se parâmetros de temperatura e turbulência nas Figuras 44, 45 e 46.

Figura 44 – Temperatura estática para Mach 3 e AoA de 40∘.
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Figura 45 – Turbulência K para Mach 3 e AoA de 40∘.

Figura 46 – Turbulência 𝜀 para Mach 3 e AoA de 40∘.

8.1.2 Mach 5 (Trajetoria Starship)

Para os resultados obtidos com Mach 5, é possível observar alguns efeitos que
ocorrem em altos números de Mach, como camada de choque vai ser tornando mais
fina. Além disso, observa-se que atrás do corpo existe uma região de baixa velocidade,
ocasionada pela recirculação do fluxo, conforme observa-se na Figura 47.
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Figura 47 – Velocidade para Mach 5 e AoA de 40∘.

Como relação à direção do escoamento, na Figura 48 é apresentado o vetores
velocidade para um ângulo de ataque de 40∘, que exemplificam melhor a direção e forma
do escoamento em torno do corpo em análise. Outro ponto é que o ângulo de ataque é
um importante parâmetro nas características da região de baixa velocidade. Ressalta-se
que as figuras relacionadas ao ângulo de ataque de 30º e aos parâmetros da trajetória do
Space Shuttle são apresentadas nos Apêndices F e G.

Figura 48 – Vetores velocidade parae AoA de 40∘.

As pressões estática, dinâmica e absoluta são apresentadas nas Figuras 49, 50 e
51, respectivamente. A pressão estática tem um comportamento similar ao exemplificado
pela lei de Newton para escoamento hipersônico, conforme apresentado na Figura 8.
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Figura 49 – Pressão estática para Mach 5e AoA de 40∘.

Figura 50 – Pressão dinâmica para Mach 5e AoA de 40∘.

Figura 51 – Pressão Absoluta para Mach 5e AoA de 40∘.
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Na Figura 52 apresenta a pressão estática com um detalhamento sobre corpo,
permitido observar as vantagens e os aspectos de assimetria de uma simulação 3D.

Figura 52 – Pressão estática para Mach 5e AoA de 40∘ sobre corpo.

No que se refere à temperatura na configuração de Mach 5, tem-se resultados
fisicamente coerentes, tendo em vista que um número de Mach até 6 produz temperaturas
em torno de 2000 K e as temperaturas, tanto com parâmetros da trajetória da Starship
quanto com do Space Shuttle (Figura 83), não excedem esse valor (BERTIN, 1994).

Figura 53 – Temperatura estática para Mach 5e AoA de 40∘.

A densidade do gás é representada na Figura 54. Sobre esse ponto, vale ressaltar
que quanto menor a densidade mais o fluxo ao redor do veículo afasta-se do equilíbrio. Já
com relação à fração das espécies de acordo com o modelo de Park, nota-se a predominân-
cia de 𝑂2 e 𝑁2, uma vez que o processo de dissociação de 𝑂2 começa em aproximadamente
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2500 K e é finalizado em aproximadamente 4222 K, enquanto para 𝑁2 tem seu fim apenas
após o processo de 𝑂2 (BERTIN, 1994).

Figura 54 – Densidade para Mach 5 e AoA de 40∘.

Por fim, é apresentado os aspecto do modelo de turbulência adotado, em que
notá-se que o escoamento apresenta efeitos de turbulência após a região de maior pico de
temperatura, devido ao início tardio da turbulência (ou seja, transição turbulenta em um
número de Reynolds maior do que o esperado), produzindo um região mais fria na parte
de trás do corpo (VIVIANI; PEZZELLA, 2015).

Figura 55 – Turbulência K para Mach 5e AoA de 40∘.
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Figura 56 – Turbulência 𝜀 para Mach 5e AoA de 40∘.

8.2 Análises da região de estagnação via CFD.
Na Tabela 8 são apresentados os resultados obtidos na região de estagnação, como

temperatura e pressão. Observa-se algumas discrepâncias, principalmente nos resultados
relacionados à trajetória da Starship, tendo em vista que é uma condição atípica de
reentrada. O fato que justifica essas discrepâncias é que a análise teórica da região de
estagnação considera o ar em equilíbrio químico, enquanto as análises via CFD utilizaram
a modelagem atmosférica de Park com desequilíbrio químico. Porém, mesmo com esse
fatores, os resultados com parâmetros da trajetória do Space Shuttle apresentaram erros
menores que 5%.

Tabela 8 – Propriedades no ponto de estagnação via CFD.

Analise AoA Temperatura
(K)

Erro
(%)

Pressão
(Pa)

Erro
(%)

1 40 757,87 19.74 6,14e5 7,05
1 30 694 9.66 5,36e5 18,86
3 40 760 27.30 3,35e4 20,34
2 40 1424,76 4.41 1,84e6 9,34
2 30 1421,70 4.61 1,79e6 11,36
4 40 1416,166 4.90 1,29e4 2,31

8.3 Propriedades aerodinâmicas via CFD
O arrasto é o principal fenômeno que colabora para altas temperaturas no corpo e

para os efeitos viscosas na parede, mas, como o trabalho em questão concentrou-se apenas
no corpo da nave, o arrasto no escoamento hipersônico será diretamente proporcional aos
coeficientes de pressão, conforme a lei de newton para escoamento hipersônico. Assim, a
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Tabela 9 apresenta uma análise comparativa entre os coeficientes de sustentação obtidos
via CFD, como os obtidos na seção 7.1. Portanto, conforme o comportamento dos nos
resultados anteriores, os resultados obtidos com parâmetros da trajetória do Space Shuttle
apresentam maior fidelidade.

Tabela 9 – Coeficiente de sustentação.

Analise AoA 𝐶𝐿
Erro
(%)

1 40 0,59 40
1 30 0,40 20.0
3 40 0,64 16.6
2 40 0,56 4.41
2 30 0,37 4.61
4 40 0,56 4.41
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9 Domínio otimizado

Com os resultados obtidos nas simulações, tornou-se possível construir um domínio
reduzido com uma malha mais otimizada para Starship completa. Porém, mesmo utili-
zando uma geometria mais simplificada da aeronave, ela ainda é uma geometria muito
complexa para simulações CFD. Portanto, para a construção de um domínio computacio-
nal com discretização estruturada e com elementos hexagonais, é necessário que o domínio
seja dividido em muitas partes, nesse caso a divisão foi feita em 164 partes, conforme a
Figura 57.

Figura 57 – Domínio otimizado.

Vale ressaltar que, uma vez observado que os fenômenos de influência no escoa-
mento ocorrem predominantemente após a formação da onda de choque, tornou-se pos-
sível reduzir o domínio antes de tal fenômeno, diminuindo os custos computacionais. Em
seguida, a malha foi construída com maior refinamento perto do corpo, tendo em vista
a espessura da camada de choque. Sendo assim, o principal parâmetro de refinamento
para o escoamento hipersônico é a camada de choque, contrariando o que ocorreria em
outros tipos de escoamento, que se concentraria na camada limite. Nas Figuras 58 e 59 é
apresentada a disposição da malha confeccionada.
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Figura 58 – Malha otimizado completa.

Figura 59 – Malha otimizado perto do corpo.

As características da malha são apresentadas na Tabela 10, nas Figuras 60 e 61.

Tabela 10 – Característica da malha.

Número de elementos Razão de Aspecto
Média

Skewness
Média

5644095 4,48 0,12037

Figura 60 – Malha otimizado perto do corpo.
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Figura 61 – Malha otimizado perto do corpo.

A malha apresenta elevada qualidade, pois pelo parâmetro Skewness ela deve ter
uma média de até 0,33, e essa malha apresenta média de 0,12. Já com relação à razão
de aspecto, apesar de não apresentar um boa média, a malha demonstra ter um compor-
tamento aceitável perto do corpo. Segundo ANSYS Inc., USA (2013), a malha pode ter
taxas de baixa qualidade toleradas em regiões de fluxo benigno, mas, nas regiões de alta
gradiente, essas taxas não são toleradas, podendo ocasionar divergência de resultados ou
formação de fenômenos não físicos.



Parte V

Conclusão
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10 Considerações finais

Neste trabalho foram discutidas abordagens teóricas e de modelagem numérica
via CFD para o escoamento hipersônico, as quais são de extrema importância na carac-
terização da fase de reentrada atmosférica da nave Starship. Os resultados obtidos nas
simulações com o corpo da nave estavam de acordo com os fenômenos físicos dispostos na
literatura vigente e permitiram a construção de um domínio otimizado e com discretização
de alta qualidade para uma análise posterior da nave completa.

Além disso, a pesquisa permitiu realizar uma análise comparativa entre os aspectos
da missão do Space Shuttle e os da Starship. Notou-se que, devido ao fato de o projeto
do Starship ser mais sofisticado, é possível ter altas velocidades em baixas altitudes e
ainda realizar um pouso seguro, mantendo o conceito de reutilização da nave. Entretanto,
os resultados obtidos utilizando os aspectos da trajetória do Space Shuttle apresentaram
maior fidelidade, pois neste trabalho não foram considerados os efeitos propulsivos da nave,
que iriam colaborar para ela ter velocidades altas em baixas altitudes. Já em relação às
modelagens atmosféricas, notou-se que o modelo de Park apresenta bons resultados para
Mach 3 e 5, e o modelo de Gupta foi adaptado para o uso no Software de CFD, sendo muito
útil para futuros trabalhos. Porém observou-se também que a abordagem de ar em não
equilíbrio químico resulta em um custo computacional elevado, pois é necessário resolver
equações de conservação para todas as espécies químicas relevantes e para quaisquer
estados de energia interna do gás que não sejam equilibrados com o estado térmico de tal.

Devido à riqueza do estudo de reentrada, este trabalho pode ser usado para gerar
outros mais detalhados, como simulação da Starship completa, análise de transferência de
calor, ablação do sistema de proteção térmica, análise de diferentes perfis aerodinâmicos
na asa da nave para redução de arrasto ou análises dos aspectos de estabilidade e controle.
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APÊNDICE A – Desenho técnico da
Starship
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APÊNDICE B – Cálculo dos coeficientes
polinomiais da condutividade térmica.

%% N2 
T = (1000:0.01:3000); 
Ak = 0.0418; 
Bk = -1.2720; 
Ck = 14.4571; 
Dk = -71.9660; 
Ek = 122.5745; 
k=4.184*(exp(Ek))*(T.^(Ak*(log(T)).^3+Bk*(log(T)).^2+Ck*(log(T))+Dk)); 
k_coeffs = polyfit(T,k,3); 
plot(T,k); 

  
%% 02 
Ak2 = 0.0776; 
Bk2 = -2.5007; 
Ck2 = 30.1390; 
Dk2 = -160.1758; 
Ek2 = 307.3634; 
k2=4.184*(exp(Ek2))*(T.^(Ak2*(log(T)).^3+Bk2*(log(T)).^2+Ck2*(log(T))+Dk2

)); 
k_coeffs2 = polyfit(T,k2,3); 

  

  
%% N 
Ak3 = 0; 
Bk3 = 0; 
Ck3 = 0.0169; 
Dk3 = 0.5373; 
Ek3 = -12.8682; 
k3=4.184*(exp(Ek3))*(T.^(Ak3*(log(T)).^3+Bk3*(log(T)).^2+Ck3*(log(T))+Dk3

)); 
k_coeffs3 = polyfit(T,k3,3); 

  
%% O 
Ak4 = 0; 
Bk4 = 0; 
Ck4 = 0.0319; 
Dk4 = 0.2485; 
Ek4 = -11.6657; 
k4=4.184*(exp(Ek4))*(T.^(Ak4*(log(T)).^3+Bk4*(log(T)).^2+Ck4*(log(T))+Dk4

)); 
k_coeffs4 = polyfit(T,k4,3); 

  
%% NO 
Ak5 = 0.0263; 
Bk5 = -0.8130; 
Ck5 = 9.4203; 
Dk5 = -47.6841; 
Ek5 = 79.4139; 
k5=4.184*(exp(Ek5))*(T.^(Ak5*(log(T)).^3+Bk5*(log(T)).^2+Ck5*(log(T))+Dk5

)); 
k_coeffs5 = polyfit(T,k5,3); 

  
%% NO+ 
Ak6 = 0; 
Bk6 =0.0431; 
Ck6 =-0.5477; 



Dk6 = 2.1912; 
Ek6 = -17.8610; 
k6=4.184*(exp(Ek6))*(T.^(Ak6*(log(T)).^3+Bk6*(log(T)).^2+Ck6*(log(T))+Dk6

)); 
k_coeffs6 = polyfit(T,k6,3); 

  
%% e- 
Ak7 = 0.0908; 
Bk7 =-3.3046; 
Ck7 =44.9877; 
Dk7 = -269.6002; 
Ek7 = 588.9412; 
k7=4.184*(exp(Ek7))*(T.^(Ak7*(log(T)).^3+Bk7*(log(T)).^2+Ck7*(log(T))+Dk7

)); 
k_coeffs7 = polyfit(T,k7,3); 

  
%% N+ 
Ak8 = 0.1023; 
Bk8 = -3.6925; 
Ck8 =49.8997; 
Dk8 = -297.1291; 
Ek8 = 641.3168; 
k8=4.184*(exp(Ek8))*(T.^(Ak8*(log(T)).^3+Bk8*(log(T)).^2+Ck8*(log(T))+Dk8

)); 
k_coeffs8 = polyfit(T,k8,3); 

  
%% O+ 
Ak9 = 0.0534; 
Bk9 =-2.0710; 
Ck9 =29.9141; 
Dk9 = -188.4951; 
Ek9 = 421.3914; 
k9=4.184*(exp(Ek9))*(T.^(Ak9*(log(T)).^3+Bk9*(log(T)).^2+Ck9*(log(T))+Dk9

)); 
k_coeffs9 = polyfit(T,k9,3); 

  
%% N2+ 
Ak10 = 0.0918; 
Bk10 =-3.3760; 
Ck10 = 46.2945; 
Dk10 = -278.4425; 
Ek10 = 604.2017; 
k10=4.184*(exp(Ek10))*(T.^(Ak10*(log(T)).^3+Bk10*(log(T)).^2+Ck10*(log(T)

)+Dk10)); 
k_coeffs10 = polyfit(T,k10,3); 

  

  
%% 02+ 
Ak11 = -0.0125; 
Bk11 = 0.1276; 
Ck11 = 2.5428; 
Dk11 = -37.7507; 
Ek11 = 111.8110; 
k11=4.184*(exp(Ek11))*(T.^(Ak11*(log(T)).^3+Bk11*(log(T)).^2+Ck11*(log(T)

)+Dk11)); 
k_coeffs11 = polyfit(T,k11,3) 
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APÊNDICE C – Cálculo dos coeficientes
polinomiais da viscosidade.

%% N2 
T = (1000:0.01:3000); 
Au = 0; 
Bu = 0; 
Cu = 0.0203; 
Du = 0.4329; 
Eu = -11.8153; 
u=0.1*((exp(Eu))*(T.^(Au*(log(T)).^3+Bu*(log(T)).^2+Cu*(log(T))+Du))); 
u_coeffs = polyfit(T,u,3); 
plot(T,u); 

  
%% 02 
Au2 = 0; 
Bu2 = 0; 
Cu2 = 0.0484; 
Du2 = -0.1455; 
Eu2 = -8.9231; 
u2=0.1*((exp(Eu2))*(T.^(Au2*(log(T)).^3+Bu2*(log(T)).^2+Cu2*(log(T))+Du2)

)); 
u_coeffs2 = polyfit(T,u2,3); 

  

  
%% N 
Au3 = 0; 
Bu3 = 0; 
Cu3 = 0.0120; 
Du3 = 0.5930; 
Eu3 = -12.3805; 
u3=0.1*((exp(Eu3))*(T.^(Au3*(log(T)).^3+Bu3*(log(T)).^2+Cu3*(log(T))+Du3)

)); 
u_coeffs3 = polyfit(T,u3,3); 

  
%% O 
Au4 = 0; 
Bu4 = 0; 
Cu4 = 0.0205; 
Du4 = 0.4257; 
Eu4 = -11.5803; 
u4=0.1*((exp(Eu4))*(T.^(Au4*(log(T)).^3+Bu4*(log(T)).^2+Cu4*(log(T))+Du4)

)); 
u_coeffs4 = polyfit(T,u4,3); 

  
%% NO 
Au5 = 0; 
Bu5 = 0; 
Cu5 = 0.0452; 
Du5 = -0.0609; 
Eu5 = -9.4596; 
u5=0.1*((exp(Eu5))*(T.^(Au5*(log(T)).^3+Bu5*(log(T)).^2+Cu5*(log(T))+Du5)

)); 
u_coeffs5 = polyfit(T,u5,3); 

  
%% NO+ 
Au6 = 0.0913; 
Bu6 =-3.3178; 
Cu6 =45.1426; 



Du6 = -270.3948; 
Eu6 = 586.3300; 
u6=0.1*((exp(Eu6))*(T.^(Au6*(log(T)).^3+Bu6*(log(T)).^2+Cu6*(log(T))+Du6)

)); 
u_coeffs6 = polyfit(T,u6,3); 

  
%% e- 
Au7 = 0.0899; 
Bu7 =-3.2731; 
Cu7 =44.5782; 
Du7 = -267.2522; 
Eu7 = 574.4149; 
u7=0.1*((exp(Eu7))*(T.^(Au7*(log(T)).^3+Bu7*(log(T)).^2+Cu7*(log(T))+Du7)

)); 
u_coeffs7 = polyfit(T,u7,3); 

  
%% N+ 
Au8 = 0.0895; 
Bu8 = -3.2573; 
Cu8 =44.3511; 
Du8 = -265.8276; 
Eu8 = 576.1313; 
u8=0.1*((exp(Eu8))*(T.^(Au8*(log(T)).^3+Bu8*(log(T)).^2+Cu8*(log(T))+Du8)

)); 
u_coeffs8 = polyfit(T,u8,3); 

  
%% O+ 
Au9 = 0.0912; 
Bu9 =-3.3154; 
Cu9 =45.1290; 
Du9 = -270.4211; 
Eu9 = 586.2903; 
u9=0.1*((exp(Eu9))*(T.^(Au9*(log(T)).^3+Bu9*(log(T)).^2+Cu9*(log(T))+Du9)

)); 
u_coeffs9 = polyfit(T,u9,3); 

  
%% N2+ 
Au10 = 0.0897; 
Bu10 =-3.2618; 
Cu10 = 44.4079; 
Du10 = -266.1462; 
Eu10 = 577.1449; 
u10=0.1*((exp(Eu10))*(T.^(Au10*(log(T)).^3+Bu10*(log(T)).^2+Cu10*(log(T))

+Du10))); 
u_coeffs10 = polyfit(T,u10,3); 

  

  
%% 02+ 
Au11 = 0.0908; 
Bu11 = -3.3020; 
Cu11 = 44.9511; 
Du11 = -269.3877; 
Eu11 = 584.4130; 
u11=0.1*((exp(Eu11))*(T.^(Au11*(log(T)).^3+Bu11*(log(T)).^2+Cu11*(log(T))

+Du11))); 
u_coeffs11 = polyfit(T,u11,3); 
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APÊNDICE D – Representação da malha
computacional.

Figura 62 – Malha para Mach 3.

Figura 63 – Malha para Mach 3 perto do corpo.
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APÊNDICE E – Mach 3 e AoA de 30∘.

Figura 64 – Velocidade para Mach 3 e AoA de 30∘.

Figura 65 – Pressão estática para Mach 3 e AoA de 30∘.
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Figura 66 – Pressão total para Mach 3 e AoA de 30∘.

Figura 67 – Temperatura estática para Mach 3 e AoA de 30∘.

Figura 68 – Turbulência K para Mach 3 e AoA de 30∘.
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Figura 69 – Turbulência 𝜀 para Mach 3 e AoA de 30∘.
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APÊNDICE F – Mach 5 e AoA de 30º.

Figura 70 – Magnitude da velocidade para AoA de 30∘.

Figura 71 – Pressão estática para Mach 5 e AoA de 30∘.
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Figura 72 – Pressão dinâmica para Mach 5 e AoA de 30∘.

Figura 73 – Pressão Absoluta para Mach 5 e AoA de 30∘.

Figura 74 – Densidade para Mach 5 e AoA de 30∘.
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Figura 75 – Temperatura estática para Mach 5 e AoA de 30∘.

Figura 76 – Turbulência K para Mach 5 e AoA de 30∘.

Figura 77 – Turbulência 𝜀 para Mach 5 e AoA de 30∘.
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APÊNDICE G – Mach 5, AoA de 300∘ e
parâmetros da trajetória do Space Shuttle.

Figura 78 – Magnitude da velocidade para AoA de 40∘.

Figura 79 – Pressão estática para Mach 5 e AoA de 40∘.
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Figura 80 – Pressão dinâmica para Mach 5 e AoA de 40∘.

Figura 81 – Pressão Absoluta para Mach 5 e AoA de 40∘.

Figura 82 – Densidade para Mach 5 e AoA de 40∘.
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Figura 83 – Temperatura estática para Mach 5 e AoA de 40∘.

Figura 84 – Temperatura total para Mach 5 e AoA de 40∘.

Figura 85 – Turbulência K para Mach 5 e AoA de 40∘.
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Figura 86 – Turbulência 𝜀 para Mach 5 e AoA de 40∘.
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ANEXO A – Reações de Gupta.

Tabela 11 – As reações químicas de Gupta

Reação 𝐴𝑓

(𝑚3𝑚𝑜𝑙−1𝑠−1) 𝐵𝑓 𝐶𝑓 (𝐾)

𝑁2 + 𝑀1 ⇔ 2𝑁 + 𝑀1 1.92x1011 0.5 113,100
𝑁2 + 𝑁 ⇔ 2𝑁 + 𝑁 4.15x1016 1.5 113,100

𝑂2 + 𝑀2 ⇔ 2𝑂 + 𝑀2 3.61x1012 1 59,400
𝑁𝑂 + 𝑀2 ⇔ 𝑁 + 𝑂 + 𝑀2 3.97x1014 1.5 75,600

𝑁2 + 𝑂 ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑁 6.75x107 0 37,500
𝑁𝑂 + 𝑂 ⇔ 𝑂2 + 𝑁 3.18x103 1 19,700
𝑁 + 𝑂 ⇔ 𝑁𝑂+ + 𝑒− 9.03x103 0.5 32,400

𝑂 + 𝑒− ⇔ 𝑂+ + 𝑒− + 𝑒− 3.6x1025 2.91 158,000
𝑁 + 𝑒− ⇔ 𝑁+ + 𝑒− + 𝑒− 1.1x1026 3.14 169,000

𝑂 + 𝑂 ⇔ 𝑂+
2 + 𝑒− 1.6x1011 0.98 80,800

𝑂 + 𝑂+
2 ⇔ 𝑂2 + 𝑂+ 2.92x1012 1.11 28,000

𝑁2 + 𝑁+ ⇔ 𝑁 + 𝑁+
2 2.02x105 0.81 13,000

𝑁 + 𝑁 ⇔ 𝑁+
2 + 𝑒− 1.4x107 0 67,800

𝑂2 + 𝑁2 ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑁𝑂+ + 𝑒− 1.38x1014 1.84 141,000
𝑁𝑂 + 𝑀3 ⇔ 𝑁𝑂+ + 𝑒− + 𝑀3 2.2x109 0.35 108,000

𝑂 + 𝑁𝑂+ ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑂+ 3.63x109 0.6 50,800
𝑁2 + 𝑂+ ⇔ 𝑂 + 𝑁+

2 3.4x1013 2 23,000
𝑁 + 𝑁𝑂+ ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑁+ 1x1013 0.93 61,000
𝑂2 + 𝑁𝑂+ ⇔ 𝑁𝑂 + 𝑂+

2 1.8x109 0.17 33,000
𝑂 + 𝑁𝑂+ ⇔ 𝑂2 + 𝑁+ 1.34x107 0.31 77,270



106

ANEXO B – Propriedades termodinâmicas
segundo Gupta.

Tabela 12 – Constantes para ajustes de curvas de Viscosidade (1000𝐾 ≤ 𝑇5 ≤ 30000𝐾)

Espécies 𝐴𝜇𝑖
𝐵𝜇𝑖

𝐶𝜇𝑖
𝐷𝜇𝑖

𝐸𝜇𝑖

𝑁2 0.0 0.0 0.0203 0.4329 -11.8153
𝑂2 0.0 0.0 0.0484 0.5930 -8.923 1
𝑁 0.0 0.0 0.0 120 0.4257 -12.3805
𝑂 0.0 0.0 0.0205 -0.1455 -1 1.5803

𝑁𝑂 0.0 0.0 0.0452 -0.0609 -9.4596
𝑁𝑂+ 0.09 13 -3.3178 45.1426 -270.3948 586.3300

𝑒− 0.0899 -3.273 1 44.5782 -267.2522 574.4 149
𝑁+ 0.0895 -3.2573 44.35 11 -265.8276 576.1 3 13
𝑂+ 0.0912 -3.3 154 45.1290 -270.42 1 1 5 86.2903
𝑁+

2 0.0897 -3.261 8 44.4079 -266.1462 577.1449
𝑂+

2 0.090 -3.3020 44.95 1 1 -269.3877 583.4 130

Tabela 13 – Constantes para ajustes de curvas da Condutividade Térmica (1000𝐾 ≤
𝑇5 ≤ 30000𝐾)

Espécies 𝐴𝑘𝑓,𝑖
𝐵𝑘𝑓,𝑖

𝐶𝑘𝑓,𝑖
𝐷𝑘𝑓,𝑖

𝐸𝑘𝑓,𝑖

𝑁2 0.04 18 - 1.2720 14.4571 -7 1.9660 122.5745
𝑂2 0.0776 - 2.5 007 30.1390 - 160.1758 307.3634
𝑁 0.0 0.0 0.0 169 0.5373 -12.8682
𝑂 0.0 0.0 0.03 I9 0.2485 -1 1.6657

𝑁𝑂 0.0263 -0.8 130 9.4203 2.1912 79.4 139
𝑁𝑂+ 0.0 0.043 1 -0.5477 -47.6841 588.94 12

𝑒− 0.0908 -3.3046 44.9877 -269.6002 64 1.3 168
𝑁+ 0.1023 -3.6925 49.8997 -297.1291 42 1.3914
𝑂+ 0.0534 -2.0710 29.9141 - 188.495 1 604.201 7
𝑁+

2 0.09 18 -3.3760 46.2945 -278.4425 11 1.81 10
𝑂+

2 -0.0125 0.1276 2.5428 - 37.7 5 07 -17.8610


