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Resumo: Veiculos espaciais e sub-orbitais alcancam tempeaatelevadas devido ao aquecimento aerodinadmioo. N
caso de veiculos recuperaveis, essas temperati@asamda mais intensas durante a reentrada atmuastér
Normalmente apenas as regides préximas aos pordgossthgnacdo possuem escudos térmicos robustoémPor
durante a reentrada, nem sempre o veiculo descueva trajetoria regular, expondo partes desprotegide ar
guente da esteira. Neste trabalho, a transferémigacalor na esteira da plataforma SARA Sub-Orhitatante a
reentrada atmosférica é estudada através de sirdolapmputacional. Os resultados sdo comparados agueles
obtidos através de um modelo de engenharia, de n@oderificar sua acuidade e viabilidade de uso para
dimensionamento de protec¢des térmicas nessa sduaca

Palavras-chave: SARA Sub-Orbital, Aquecimento aerodindmico, Sigidaomputacional.

1. INTRODUGAO

Veiculos espaciais e sub-orbitais atingem grandel®cidades dentro da atmosfera, que se estende até
aproximadamente 100 km acima da superficie teerestique acarreta o aquecimento aerodinamico dessados
(Anderson, 1989). Este ocorre pela formacédo deamda de choque préxima ao veiculo em velocidadesrs@inicas e
devido ao atrito com as moléculas de ar, e envish@a de calor por conveccdo e radiacdo entre agaecido e a
superficie do veiculo. No caso de veiculos recwyeésao aquecimento se dé tanto na fase de lan¢ameanto na
reentrada (quando aumenta de intensidade, j& quel@ddades envolvidas sdo maiores). A temperatarar nesses
casos pode facilmente ultrapassar £000no ponto de estagnacdo da aeronave (Machados&o®&e=ilho, 2007;
Machado, 2009).

Além dos efeitos das altas temperaturas sobre engEnho estrutural, é preciso considerar o tratesmger uma
carga util, que deve ser protegida através de uudestérmico. O sistema de protegdo térmica utibzé usualmente
designado pelo acrénimo TPS (Thermal ProtectiorteBys O dimensionamento desse escudo é um dostaspec
criticos do projeto de sistemas espaciais, poitepdes térmicas sub-dimensionadas podem levarda percarga (til,
e o superdimensionamento acarreta aumento de massho (Moraes, 1998).

Plataformas sub orbitais sdo alternativas de baiygto para pesquisa em microgravidade. A plataf@hRA,
Fig. 1, vem sendo desenvolvida pelo IAE/DCTA pastaeplicacdo. Sua massa é de 250 kg com uma atirgke
aproximadamente 25 kg. A versdo sub orbital é padge para prover 6 minutos de ambiente de micradpee. No
futuro, a versédo orbital devera alcancar uma 6éts800 km ao redor da Terra durante 10 dias (More@98). O
veiculo atinge uma velocidade de 9.300 km/h durant®o dentro da atmosfera terrestre. O SARA podB@rsos
sistemas de protegdo térmica, dispostos segundecabzbcéo na estrutura. A base da SARA, no entanim possuli
nenhum tipo de isolamento em relagdo ao ambienta, vez exposta. Nessa regido, envolvida pela smsaita, esta
disposto o sistema de recuperacéo da plataforgal FNo caso da reentrada, existe troca de calocgnveccao entre
a esteira e a base do veiculo, que deve ser estimad



IX Congresso Nacional de Engenharia Mecanica, 21 a 25 de agosto de 2016, Fortaleza - Cearéa

O objetivo deste trabalho é simular a troca térreittae a regido da base do SARA e a esteira dusargentrada,
de modo a verificar se 0 atual procedimento deut@ke compativel com a situacéo real a ser enfianta
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Figura 1. A plataforma sub orbital SARA e seus sigtmas internos.
2. PROBLEMA FiSICO

Na Figura 2, é mostrada a formagdo da esteira der&ARA. N&o existem relacdes precisas para matstia do
coeficiente de troca de calor por conveccao e testip média da esteira. Observando a Fig. 2, pedeimitir que os
valores maximos para a velocidade e a temperagndo gespectivamente a velocidade do escoamento) (¥ @
temperatura de recuperacédo (Tr) no ultimo pontcutatio sobre a superficie (pontos vermelhos). Unarpatro
necessario para o calculo é o coeficiente de téraaica por conveccéo - h.

Ponto de
Estagnacgéo

Figura 2. Formacéo da esteira no escoamento ao redio SARA.
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Figura 3. Sistema de coordenadas usado e variagéo coeficiente de troca de calor por convecgéo ambp de y
para varios instantes da trajetéria descendente, diolo através do método de Zoby (Machado, 2012.a).
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A Fig.3 mostra a variacdo de h com a coordenadangente a superficie do SARA na direcdo axial amrsios
instantes durante a reentrada. Observa-se que gi@o rénal, de forma cilindrica, h tende a assuonin valor
aproximadamente constante. Assim, normalmente @rads um valor da h igual ao valor do Ultimo postibre a
superficie do SARA. Tal hipotese ja foi aplicadandmons resultados em trabalhos prévios (Machadi®.Bi

3. SIMULAGAO COMPUTACIONAL

Neste trabalho, a plataforma ANSYS-CFX é usada pamallar um modelo numérico equivalente a um modelo
fisico com dimens@es de acordo com as Figs 1,3.0Cumde ser observado, o corpo do foguete é axissimdle
geometria esfera-cone. Serdo consideradas duag@its) a primeira, a reentrada ocorre com um anfgpiktaque de
0° (modelo A) e a segunda ocorre com um angulotagua de 15(modelo B). As caracteristicas do escoamento s&o
extraidas da trajetoria do SARA, Fig. 4. As progiiges do ar ambiente em cada ponto sdo obtidasiragpatmosfera
padrédo (NOAA, 1976).
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Figura 4. Trajetoria prevista do SARA.

Inicialmente sera considerado o angulo de atagiee(® e as condicfes de contorno no modelo numéeaxordo
com o que é apresentado na Fig 5. As superficipsrisn, lateral esquerda e lateral direita possgendicdo de
contorno abertaofpening a qual permite a reentrada de fluxo, sempre nloadmsuperficie. Na superficie frontal é
definida a condicdo de entrada de fluxo em regupeisonico com uma velocidade normal de 1.215Masuperficie
posterior € definida a conducao de saida de flbbeosuperficie do corpo do satélite é definida cpflide parede
adiabatica e finalmente, em sua face adjacentéirédiecondicéo de simetria.

Figura 5. Condig6es de contorno do modelo A.
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O critério de parada (convergéncia) é o erro médadratico menor que Tthas equacdes de conservacéo de
massa, de energia e da quantidade de movimentdo$esim, em regime permanente, o critério de agéweia foi
atingido com aproximadamente 250 iteracdes. Nar&i§Lé apresentado o campo de temperatura esat@drig. 7 o
campo de temperatura de estagnacéo no corpo. NisaF8gé apresentado o coeficiente de transfer&eciealor na
parede do corpo. Nas Figuras 10 e 11 s&o apressntadsalores do coeficiente de transferéncia ke emn funcéo das
coordenadas Y e X, que estdo alinhadas com asertamds R e Z da Fig. 3, respectivamente. Os vadi@bdoram
capturados na linha de interseccédo entre o cogopl&no de simetria, representada pela linha veadeg. 9.

Figura 6. Campo de Temperatura.
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Figura 7. Campo de temperatura de Estagnacao.
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Figura 8. Distribui¢céo do coeficiente de transferécia de calor f) ao redor do satélite.
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Figura 9. Linha de interseccao entre o corpo e dgno de simetria

Comparando as curvas de h da Fig. 10 (obtida parla¢do computacional) e a curvaldpara o instante= 629
segundos (que corresponde ao caso estudado) n3, Fgrifica-se que os resultados sdo bastanterpodxe a forma
das curvas é coerente, com algumas discrepanciaggi@ de estagnacdo onde, de acordo com o métedo
engenharia, 0 escoamento € laminarapresenta valores menores. De acordo com a Fig d@eficiente h se reduz
gradualmente até o fim da regido conica (valor maxie Y), e a partir dai tende para um patamaripexle zero na
regido da base. Na Fig. 11, é possivel observagéide h ao longo da coordenada X, que acompatt@grimento
do SARA. Apés a passagem para a regido conica Xamdamente em X= 0) e desta para a cilindrica
(aproximadamente em X = -1,2), o coeficiehtsofre mudancas de patamar, atingindo o valor orvainimo apds a
extensdo maxima da curva em x (antes de X = -1,&8t¢ ponto corresponde ao ponto vermelho indicadeig. 2.
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Figura 11. Coeficiente de Transferéncia de Calor nparede em funcdo da coordenada.
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A sequir, foi considerado o angulo de ataqu® ddin relacdo a dire¢éo de entrada de fluxo, conoadicdes de
contorno no modelo numérico idénticas as do modelerior, apresentadas na Fig. 12. Novamente, gerfeties
superior, lateral esquerda e lateral direita, passgomo condicdo de contorno abed@enhing a qual permite a
reentrada de fluxo, sempre normal & superficiesiyzerficie frontal é definida a condicdo de entrddaluxo em
regime supersdnico com uma velocidade normal dé t@%. Na superficie posterior é definida a condugisaida de
fluxo, na superficie do corpo do satélite & definidndicdo de parede adiabatica, assim como erfaceiadjacente é
definida condicdo de simetria. Analogamente ao heode nas figuras 13,14 s&o apresentados os cardpos
temperatura estatica e de estagnacéao e nas Fjig.d fistribuicdo e os valores do coeficienterdesferéncia de calor
em funcdo das coordenadas X e Y na linha de imtgdiseentre o corpo e o plano de simetria, Fig.15.

Figura 13. Campo de Temperatura.
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Figura 14. Campo de temperatura de estagnacao.
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Figura 15. Distribuicdo do coeficiente de transfenécia de calor f) ao redor do satélite.

Observa-se um comportamento similar ao caso Anp@@m a assimetria gerada pelo angulo de ataqué€igNa
16, os valores de h na saia cilindrica variam desg200 a menos de 50, de acordo com a inclinag&operficie.
Porém, na regido da base, mais uma vez o coefictentroca de calor tende para um valor muito haréximo de
zero. Na Fig. 17, as curvas relativas aos doisslaldosuperficie (exposto a esteira e exposto ao flo escoamento)
convergem para esse valor baixo na extremidadespgondente a regido da base.
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Figura 16. Coeficiente de transferéncia de calor efiuncédo da coordenada Y.
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Figura 17. Coeficiente de transferéncia de calor efiun¢cdo da coordenada X.
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4. CONCLUSAO

Neste trabalho, foi simulada a transferéncia deraah esteira da plataforma SARA suborbital, carsiddo as
situacdes de angulo de ataque zero e 15°. Durapieriodo de voo em angulo de ataque zero, os adssltda
simulag&o apresentaram uma boa concordancia cafadws obtidos por um modelo aproximado de engemham
termos de comportamento. As discrepancias em kg valores foram consideradas aceitaveis, umgue existem
diversos fatores de incerteza envolvidos.

A andlise da variagdo do coeficiente de troca &arab longo do plano de simetria mostrou que awesiden na
regido da base sdo ainda mais baixos que no (tont obtido através do modelo de engenharia, qresponde a
extremidade da saia cilindrica. Isso significa guproximacao usualmente empregada para o calautoch de calor
nessa regido é conservadora, ja que emprega valaissaltos que aqueles que efetivamente devenencdml fato
implica na eventual reducdo na necessidade de camteérmica daquela regido, em futuros calculos de
dimensionamento feitos para situac6es semelhantes.
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Abstract. Space and suborbital vehicles reach high tempeeat due the aerodynamic warming. In the case of
recoverable vehicles, these temperatures are ev@e mtense during the atmospheric reentry. Coniynonly the
regions near the stagnation points are protecteth whe use of robust thermal shields. However, rduthe reentry,
the vehicle frequently describes an irregular t@@y, exposing unprotected parts to the warm aithe wake. In this
work, the heat transfer during the reentry of tivake of the SARA Suborbital Platform is studiedouigh
computational simulation. The results are companeéth the ones provided by an engineering methodyrder to
verify its accuracy and viability for using in theal protection dimensioning for this particularistion.

Keywords: SARA Sub-Orbital, Aerodynamic warming, Computati@imulation.



