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Analise do fluxo de calor em veiculos espaciais durante a
reentrada na atmosfera

Heat flux analysis on a space vehicle during the
atmospheric entry

RESUMO

Um dos maiores problemas durante a reentrada de um veiculo espacial na atmosfera é o
aquecimento aerodindmico que ocorre na parte frontal do veiculo. Tendo em vista isso é
preciso desenvolver um sistema de protegdo térmica para garantir a integridade deste
veiculo até chegar ao solo. Logo, é necessaria uma estimativa da carga térmica na regido do
ponto de estagnacgdo do veiculo, a qual é obtida através de uma integragao do fluxo de calor
em relacdo ao tempo de trajetdria. Foi utilizado no presente trabalho a linguagem de
programacdo Fortran 90/95 para implementar o modelo atmosférico de 1976, bem como
os métodos de fluxo convectivo. Além, da implementacdo do modelo de calculo das
propriedades termodindmicas apds a onda de choque, normal ao ponto de estagnacdo do
veiculo, que se forma durante um voo supersonico. Para isso foi utilizado o modelo de gas
perfeito e equilibrio termodinamico. Considerando uma temperatura na parede do corpo
de 1000 K, foram obtidos fluxos de calor da ordem de 2,0 MW/m? e cargas térmicas na
ordem de 200 MJ/m?.

PALAVRAS-CHAVE: Calor. Termodinamica. Mecanica dos Fluidos.
ABSTRACT

One of the biggest problems during the atmospheric entry of a space vehicle is the
aerodynamic heating that happens in the frontal part of the vehicle. With that in mind, it's
necessary to develop a thermal protection system which will guarantee the integrity of this
vehicle until it reaches the ground. For that it's needed to estimate the heat load in the
region of the vehicle’s stagnation point, this information is obtained throught the
integration of the heat flux with respect to the trajectory time. In the present work it was
used the programming language Fortran 90/95 to implement the atmospheric model of
1976 along with the convective heat flux methods. Also, it was implemented a model to
obtain the thermodynamic properties of the air after the shock wave, normal to the vehicle
stagnation point, that is formed during a supersonic flight. For this it was used the perfect
gas model and the thermodynamic equilibrium air. Considering a wall temperature of 1000
K, it was found heat fluxes close to 2,0 MW/m?, and heat loads around 200 MJ/m?.

KEYWORDS: Heat. Thermodynamics. Fluid Mechanics.
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INTRODUCAO

O presente trabalho tem por objetivo analisar o aquecimento aerodinamico
no ponto de estagnacdo em veiculos de reentrada (VR) atmosférica com perfil
geométrico do tipo corpo rombudo (ANDERSON JR, 2006). Para isso € necessario
conhecer a trajetdria do VR, implementar o modelo atmosférico padrdo e os
métodos de fluxo de calor convectivo, que ndo sdo nada mais do que métodos de
engenharia responsdveis por trazerem resultados aproximados para fendmenos
fisicos (DYM; LITTLE; ORWIN, 2013).

E de suma importancia garantir a integridade do VR, j4 que o mesmo sera
exposto a altas temperaturas durante a trajetéria. Tendo em vista isso os valores
aproximados de aquecimento sdo necessarios para o desenvolvimento de um
sistema de protecdo térmica. Serdo comparados 5 métodos de fluxo de calor
considerando 3 temperaturas na parede do VR, também sera analisada a influéncia
de 3 modelos de equilibrio termodindmico na avaliagcdo das propriedades do ar
apo6s a onda de choque para a utilizacdo do método proposto por Fay e Riddell
(1958). Todos os resultados aqui apresentados foram obtidos mediante a
implementacdo de modelos fisicos na linguagem de programacdo Fortran 90/95
(CHAPMAN, 2018).

MATERIAL E METODOS

O primeiro passo é definir uma trajetéria para o VR, assim pode-se obter as
propriedades do ar em cada altitude através do modelo atmosférico e utilizar
subsequentemente os métodos de fluxo de calor convectivo. Na Figura 1 é
apresentado a trajetdria caracteristica de um microssatélite conhecido como SARA
(TORO et al., 2004), onde se tem a velocidade (u..) e altitude (Alt) em func¢do do
tempo de queda.

Figura 1 — Trajetoria caracteristica do SARA
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Fonte: Toro et al. (2004).

Durante um voo supersdnico uma onda de choque se forma logo a frente do
veiculo espacial, isto se observa devido a geometria rombuda do veiculo,
(ANDERSON JR, 2006) cujas propriedades termodinamicas antes da onda de
choque devem ser obtidas a priori. Regan e Anandakrishnan (1993) descreveram
como utilizar o modelo atmosférico padrdao de 1976, através da altitude pode-se
determinar a temperatura (T..) em K, pressdo (P..) em kN/m?, a densidade do ar
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(0..) em kg/m?3 e o nimero de Mach (M..), estas propriedades se caracterizam por
serem as condicdes de corrente livre, mostradas na Figura 2.

Figura 2 — Regides do escoamento a jusante do SARA

Onda de Chogue

Ponto de Estagnagao

‘QR
______________ PO .| .

7

Condicdes de Corrente Livre
(=)

Chogue Normal
(e)

Fonte: Autoria propria (2020).

Assumindo modelo de gas caloricamente e termicamente perfeito, onde o
coeficiente de expansdo adiabatica y=Cp/Cv tem o valor constante de 1,4 é possivel
obter as propriedades do ar apds a onda de choque, isso é feito através de algumas
relacbes simples (ANDERSON JR, 2003). Nas equacOes seguintes o subscrito e
representa apds o choque e e° as condices de corrente livre, sendo assim:

M2_1+[(771)/2]M;

©orMi-[(r-y)/2)

(1)

Pe _ (}/+1)~/VI,20

p, 2+(y-1)-M"° @)
P 1027 (v

€_1+7+1 (V2 -1), (3)
T, » 0 2y |2+ (r-1) M

Tw{H(Mw 1) 7+1H ) } (4)

O problema do modelo de gas caloricamente e termicamente perfeito é que
nado considera a dissociacdo e ionizacdo do gas. Entdo para realizar uma analise
mais criteriosa, é necessario lancar mao do modelo de equilibrio termodinamico
local, o qual considera que as reagdes quimicas ocorrem instantaneamente. Como
mencionado anteriormente, serdo utilizados 3 modelos de equilibrio que foram
aperfeicoados ao decorrer dos anos (TANNEHILL; MOHLING, 1972), (TANNEHILL,;
MUGGE, 1974) e (SRINIVASAN; TANNEHILL; WEILMUENSTER, 1987).

O primeiro método para avaliagdo do fluxo de calor (TAUBER; MENEES;
ADELMAN, 1987) é apresentado na Eq. (5), onde N e M tem os respectivos valores
de3e0,5, aconstante C é obtida pela Eq. (6), h,, e h, sdo conhecidas como entalpia
na parede e entalpia total, R,z € o raio frontal do veiculo em m, a unidade do fluxo
de calor, g,, é dada em W/cm?.

qt:pg'ug'c' (5)

€=1,83-10"-R, " -(1-h,/h,). (6)
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Na Eq. (7), € possivel ver o método proposto por Van Driest (1956). O fluxo de
calor, g,4, € dado em W/m?2, o nimero de Prandtl (Pr) sendo 0,71, U, representa a
viscosidade dinamica obtida pela equacdo de Sutherland (ANDERSON JR, 2006) e
du,/dx é o gradiente de velocidade (ANDERSON JR, 2006). h,, é a entalpia
adiabatica na parede.

q, =0,763-Pr**-(p, - 11,)" ,f% -(h,, —h,)- (7)

Fay e Riddell (1958) apresentaram uma expressdo que considera o equilibrio
termodinamico das propriedades, mostrada na Eq. (8), o fluxo de calor, qf,, é dado
em W/m?, os subscritos w representam propriedades avaliadas na parede do
veiculo espacial, h,, é conhecida como entalpia de estagnacao.

q.f, =0,76-Pr°®(p,10,)"* (P14, )" du

£ (h_—h ). 8
(e =h,) (8)

Outro método apresentado logo apds o de Fay e Riddell foi o de Detra e
Hidalgo (1961), esta correlagdo é apenas valida para 1828,8 < u., < 7924,8 m/s e
8x10°<p,_/1,225<1, logo:

q _865_(%]3’15' Po [ ho=h, (9)
- “\,RVR 104 Po ho_hwsuu

Na Eg. (9), o fluxo de calor, g, € dado em W/m?, h,, 300 € a entalpia avaliada
para uma temperatura de 300 K na parede do VR, p,, € a densidade ao nivel do mar
(kg/m3), os valores de Rz e u.. precisam estar em ft e ft/s respectivamente.

Por fim, o ultimo método convectivo (SUTTON; GRAVES, 1971) apresentado
neste trabalho, é mostrado na Eq. (10). Este estudo aplica-se a faixas de entalpias
de 2,3 a 116,2 MJ/kg, pressbes de 0,001 a 100 atm e temperaturas na parede que
vao de 300 até 1111 K, com o fluxo de calor, c'ysg, em W/m?, A tem o valor de

1,75%10™ kg®*/m, sendo assim:

S Ay
= (o) () (10)

A Figura 3 mostra um fluxograma do cédigo gerado em Fortran. Obtidos os
fluxos de calor, é realizada uma integracdo destes resultados em relagdo ao tempo
através do método dos trapézios (RUGGIERO; LOPES, 2000), obtendo assim a carga
térmica em J/m?2.

Figura 3 — Fluxograma do cddigo gerado
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Fonte: Autoria propria (2020).
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RESULTADOS E DISCUSSAO

Na obtencdo dos resultados foi considerada a trajetdria mostrada na Figura 1.
Os resultados apresentados na sequéncia tratam apenas do aquecimento abaixo
de 92 km de altitude, ja que este é o trecho critico devido ao aumento na
densidade do ar. Foram utilizadas 3 temperaturas para a parede (T,): 1000K,
2000K e 3000K. O SARA possui raio no nariz (Ryz) de 0,276 m (TORO et al., 2004).
Para o caso do gas caloricamente e termicamente perfeito onde y=1,4 foi utilizado
Pr=0,71. O incremento de tempo para a carga térmica na regra dos trapézios foi de
5 segundos.

O primeiro ponto necessario a se garantir durante os calculos é o modelo
atmosférico, ja que todas as propriedades termodinamicas obtidas
posteriormente ficam em fungdo destes valores. Na Figura 4 apresenta-se uma
comparacdo entre os resultados obtidos no presente trabalho e o modelo de
atmosfera padrdao (NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION, 1976),
como mencionado anteriormente estes dados de temperatura, pressdao e
densidade ficam em funcao da altitude.

Figura 4 — Comparag¢do do modelo atmosférico
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Fonte: Autoria propria (2020).

Analisando a Figura 5, observa-se que o pico de temperatura alcang¢ado
através do modelo de gas caloricamente e termicamente perfeito é de 30000 K,
pelo modelo de equilibrio termodindmico de 1987 as temperaturas ndo passam da
ordem de 6050 K. Isso permite tracar uma linha para o limite da validade do
modelo de gas perfeito, que seria algo em torno de 35 km de altitude. Foram
cobertos apenas valores acima de 20 km pois abaixo disso M., < 1, ou seja, o
escoamento se torna subsonico e ndo se tem mais a onda de choque.

Nas Figuras 6 e 7 sao mostrados os resultados obtidos para cada fluxo de calor
(MW/m?) em funcdo do tempo (s) de trajetdria considerando T,, = 1000 K. Também
é feita uma comparacdao com 2 trabalhos apresentados por Toro (1990). Foi
utilizado o modelo de equilibrio de 1974 junto ao método de Fay e Riddell
justamente por ser o mesmo modelo adotado por Toro. Os picos maximos de fluxo
de calor sempre ocorrem por volta de 58,1 km (1660 s) de altitude
independentemente do método ou temperatura na parede. Existe um pequeno
trecho abaixo de 31,5 km (1745 s) onde sdo obtidos resultados de fluxo de calor
negativos, isso se deve ao fato de que naquele momento a temperatura na parede

Péagina | 5
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fica maior do que no meio, sendo assim a transferéncia de calor ocorre no sentido

contrario.

Figura 5 — Propriedades apds a onda de choque em func¢do da altitude
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Fonte: Autoria propria (2020).

A comparagao entre os trés modelos de equilibrio termodinamico é mostrada
na Figura 6 para T,, = 1000 K, considerando o método de Fay e Riddell, onde todos
0s casos obtiveram um fluxo de calor maximo de 1,63 MW/m? para 1660 s.

Figura 6 — Resultados para Fay e Riddell com T,, = 1000 K
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Fonte: Autoria propria (2020).

Figura 7 — Resultados para os fluxos de calor com T, = 1000 K

20 ] I I Presente tr;\balho - Tauber, ]\Idenees e Adelman
1 - Presente trabalho - Van Driest
1 Presente trabalho - Fay e Riddell (1974)
1.5 ] Presente trabalho - Sutton e Graves r

a Presente trabalho - Detra e Hidalgo

E ] Toro - Tauber, Menees e Adelman

E 1.0+ Toro - Van Driest r
< - Toro - Fay e Riddell (1974)

E i

5 0.5 L
[ 4

k=l

)

=

5 1 s

[ OO- P O0G0COaOOOORADOAAOCAOORPIRF DDA -

-0.5 ] T — T T — T — T T — T v
1500 1600 1700 1800 1900 2000
Tempo (s)
Fonte: Autoria propria (2020).
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Os resultados encontrados para as cargas térmicas sao mostrados na Tabela
1. Apesar do método de Van Driest carregar dados que vem do modelo de gas
perfeito, o mesmo ainda trouxe valores menores do que os obtidos por Fay e
Riddell que leva o equilibrio termodinamico em consideragdo. Isso mostra como
estes métodos sdo modelados para se ajustar o maximo possivel ao fendbmeno de
aquecimento. E possivel observar que a medida que a temperatura na parede
aumenta, ocorre uma diminui¢cdo na carga térmica e por consequéncia no fluxo de
calor, isso é esperado, pois a transferéncia de calor sempre ocorre do meio mais
guente ao mais frio. Os valores encontrados utilizando o modelo de Sutton e
Graves sé aparecem para a temperatura na parede de 1000 K, pois logo acima disso
o método ndo é recomendado.

Tabela 1 — Carga térmica (MJ/m?) para cada método

Método T,, = 1000 K T,, =2000 K T,, =3000 K

Tauber, Menees e Adelman 2444 226,7 209,0

Van Driest 200,0 184,7 169,4

Fay e Riddell (1972) 214,4 191,9 172,4

Fay e Riddell (1974) 214,8 192,3 172,7

Fay e Riddell (1987) 208,9 181,8 157,7

Detra e Hidalgo 232,5 218,5 204,5
Sutton e Graves 250,7 - -

Fonte: Autoria propria (2020).

CONCLUSAO

Este trabalho mostrou como os métodos de engenharia sdo utilizados para
obter dados a respeito do aquecimento aerodinamico no ponto de estagnacdo em
um veiculo espacial reentrando na atmosfera. Também foi realizada uma
comparacdo entre os trés modelos de equilibrio termodinamico, os quais exibiram
resultados muito préximos. E devido a isso, é possivel dizer que em virtude de sua
facilimplementacdo o modelo de 1972 é suficiente para estes cdlculos, justamente
por ndo ter que lidar com um nimero muito grande de constantes.

A temperatura maxima alcancada pelos modelos de equilibrio termodinamico
foi de 6400 K, isso também serve para fazer uma demonstracdo de como modelos
ideias como no caso do gas perfeito podem fugir da realidade, ja que, foi obtida
uma temperatura de aproximadamente 30000 K para o mesmo ponto. Quando se
observa os métodos de fluxo de calor convectivo os resultados ficam préximos,
logo, se o objetivo de um projeto é encontrar estes dados rapidamente, o método
de Tauber, Menees e Adelman pode ser adotado para uma analise prévia, ja que,
ndo possui restricdes com relacdo a temperatura na parede ou velocidades de
corrente livre.
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