AV
AVAYAY  UNIVERSIDADE ESTADUAL PAULISTA

A
u nes ' 4(LI0 DE MESQUITA FILHO”
Campus de llha Solteira

PROGRAMA DE POS-GRADUACAO EM ENGENHARIA MECANICA

Estudo Analitico/Numerico do Problema de Ablacao
em Corpos Rombudos com Simetria Axial

Francisco Augusto Aparecido Gomes

Orientador: Prof. Dr. Jodo Batista Campos Silva
Co-orientador: Prof. Dr. Antonio Jodo Diniz

Dissertagdo apresentada a Faculdade de
Engenharia - UNESP — Campus de Ilha
Solteira, para obtencdo do titulo de Mestre
em Engenharia Mecéanica.

Area de Conhecimento: Ciéncias Térmicas

Ilha Solteira — SP
Abril/2006



FICHA CATALOGRAFICA

Elaborada pela Se¢do Técnica de Aquisi¢do e Tratamento da Informagio
Servigo Técnico de Biblioteca e Documentagdo da UNESP - Ilha Solteira.

Gomes, Francisco Augusto Aparecido.
G633e Estudo analitico/numérico do problema de ablagdo em corpos rombudos com
simetria axial / Francisco Augusto Aparecido Gomes. -- [lha Solteira : [s.n.], 2006
142 f. : il. (algumas color.)

Dissertagdo (mestrado) - Universidade Estadual Paulista. Faculdade de
Engenharia de Ilha Solteira. Area de conhecimento: Ciéncias Térmicas, 2006

Orientador: Jodo Batista Campos Silva
Co-orientador: Antonio Jo2o Diniz
Bibliografia: p. 107-111

1. Veiculos espaciais — Entrada na atmosfera. 2. Aerotermodinamica. 3. Calor -
Transmissdo. 4. Transformadas integrais.







A minha mée Luzia,

meu pai Agostinho (em meméria), minha
avd Conceigédo (em memodria).

Ao meu irmé&o Luiz Augusto.



AGRADECIMENTO

Gostaria de agradecer primeiramente a meu irmdo Luiz Augusto, razdo de inspiragao,
vontade, coragem e garra de minha parte na busca intensa pelo ideal de aprender cada vez
mais, respeitar e saber ouvir. Agradeco-o pela confianga, ajuda e incentivo em todo o meu
processo de criacdo e aprendizado. Agradeco a minha mae Luzia, meu pai Agostinho (em
memoria) ¢ minha avd Conceicdo (em memoria) pela educagdo, apoio e orientagdo nos
caminhos percorridos de minha vida.

Agradego ao Prof. Dr. Jodo Batista Campos Silva, orientador e amigo, pela confianga
delegada ao mérito do desenvolvimento desse trabalho. Agradeco pelo grandioso
enriquecimento académico, incentivo, paciéncia e pela grandiosa bondade, aprendizado de
vida que levarei por toda a minha jornada na busca pelo conhecimento.

Agradeco ao Prof. Dr. Antonio Jodo Diniz, co-orientador ¢ amigo, pela confianga
depositada no desenvolvimento desse trabalho.

Agradeco a Lilian, minha namorada, pelas palavras de ternura, carinho e compreensao
nesse momento tdo importante de minha vida.

Minha eterna gratiddo a todos aqueles que direta ou indiretamente contribuiram no
meu processo de aprendizado.

Agradego a CAPES pelo suporte financeiro.



RESUMO

GOMES, Francisco Augusto Aparecido. Estudo analitico/numerico do problema de
ablacdo em corpos rombudos com simetria axial. 2006. 142 f. Dissertagdo
(Mestrado em Engenharia Mecanica) - Faculdade de Engenharia de Ilha Solteira,

Universidade Estadual Paulista, 2006.

O fenomeno da ablagdo € um processo que envolve o estudo de protegdes térmicas,
com muitas aplicagdes, principalmente na engenharia mecanica e aeroespacial. O processo
envolve transferéncia de calor com movimento de fronteira, onde a posi¢do é desconhecida a
priori. As equacgdes governantes do processo formam um sistema ndo-linear de equagdes
diferenciais acoplado. A analise unidimensional do processo ablativo € realizada em um corpo
de revolugdo, o qual esta sobre intenso aquecimento. Esse problema ¢ resolvido utilizando a
Técnica da Transformada Integral Generalizada — TTIG, para solug¢do do sistema de equagdes
governantes. Como condi¢do de contorno € considerada um fluxo de calor transiente no
contorno, como por exemplo, o que ocorre com veiculos na reentrada da atmosfera. A teoria
do fluxo de calor de Tauber e de Van Driest ¢ utilizada nessa analise. Os resultados de
interesse sdo, a espessura ¢ a taxa de material ablatado. Os resultados obtidos sdo comparados

com resultados disponiveis de outras técnicas de solucdo em literaturas.

Palavras-chave: Ablacdo, Transformada Integral, Técnica da Transformada Integral

Generalizada, Difusdo, Protecdo Térmica



ABSTRACT

GOMES, Francisco Augusto Aparecido. Analytical/Numerical Study of the
Ablation Problem in Blunt Bodies with Axial Symmetry. 2006. 142 f. Dissertagdo
(Mestrado em Engenharia Mecanica) - Faculdade de Engenharia de Ilha Solteira,

Universidade Estadual Paulista, IlTha Solteira, 2006.

The phenomenon of ablation is a process of thermal protection with several
applications, mainly, in mechanical and aerospace engineering. This process involves heat
transfer with a moving boundary which position is unknown a priori. The governing equations
of the process are a non-linear system of coupled partial differential equations. The one-
dimensional analysis of ablative process has been done in a revolution body, which is on
intense heating. This problem is performed by using the generalized integral transform
technique — GITT for solution of the system of governing equations. As boundary condition is
considered a transient heat flux like ones that occur, for example, in re-entrance of aerospace
vehicles in the atmosphere. The heat flux theory of Tauber and Van Driest were used in that
analysis. The results of interest are the thickness and the rate of loss of the ablative material.
The obtained results are compared with available results of other techniques of solution in the

literature.

Keywords: Ablation, Integral Transform, Generalized Integral Transform Technique,
Diffusion, Heat shield.
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1 Introducéao

O voo atmosférico de veiculos espaciais sujeitos as altas velocidades (véo
hipersonico) tem como caracteristica o aquecimento aerodinamico. O fendmeno se destaca
como um dos principais problemas impostos a superficie do veiculo espacial, durante sua
passagem pela atmosfera.

O aquecimento aerodindmico imposto a superficie do veiculo espacial, na reentrada da
atmosfera consiste basicamente na conversdo da energia cinética do escoamento em energia
térmica. Tal fendmeno ocorre, devido inicialmente a compressdo do ar atmosférico apds a
onda de choque e, posteriormente, ao atrito das moléculas gasosas presentes na atmosfera
com a superficie do veiculo, (PESSOA FILHO; FILGUEIRAS, 2001).

O problema ¢ mais intenso nos primeiros 100 km da atmosfera terrestre, que
corresponde a regido de maiores valores para a densidade do ar atmosférico. Logicamente, o
aquecimento ocorre tanto no lancamento de veiculos em dire¢do ao espago, quanto na
reentrada de veiculos espaciais através da atmosfera. Contudo, a reentrada do veiculo espacial
¢ o problema mais critico, uma vez que as velocidades envolvidas no processo de reentrada na
atmosfera terrestre, sdo da ordem de 8 a 10 km/s, (PESSOA FILHO; FILGUEIRAS, 2001) e
(ANDERSON JR, 2003).

O objetivo da reentrada atmosférica ¢ a recuperacdo da carga util do veiculo. Logo,
torna-se necessario o desenvolvimento de técnicas eficientes que possam proteger a superficie
do veiculo espacial, das altas temperaturas envolvidas no processo de reentrada atmosférica.
Bem como otimizar o peso da estrutura do veiculo, com isso podendo melhorar as condi¢des
de reutiliza¢do do veiculo espacial.

Para proteger a carga tutil dos veiculos de reentrada, devem-se utilizar materiais de
prote¢do térmica, os quais sdo compostos a base de Resina Quartzo-Fendlica, Fibra de Vidro
e até mesmo Cortica, de tal forma a manter a temperatura no interior do veiculo em valores
aceitaveis.

Tais materiais serdo “ablatados” (fenomeno ablativo) durante o periodo critico da
trajetéria de reentrada do veiculo espacial, devido a intensa transferéncia de calor para a

superficie do veiculo.
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Para analisar o fenomeno ablativo sdo realizados experimentos em equipamentos,
como Tubos de Choque e Tuneis de Choque Hipersonico, visando a obtengdo de resultados
que possam amparar a solu¢do de modelos matematicos, resolvidos numericamente (modelos
numeéricos) com a utilizagdo de cddigos processados através de computadores. Onde tais
modelos possam reproduzir o fendmeno fisico, com a maior proximidade do modelo real, sem
que haja a necessidade de altos investimentos na construgdo de equipamentos, minimizando
os riscos da operagdo.

Com isso, as solucdes de modelos analiticos de sistemas de equagdes diferenciais, do
tipo que governam o fendmeno hipersdnico, juntamente com modelos de transferéncia de
calor e massa ganharam grande espaco nas pesquisas da area tecnoldgica aeroespacial.

O interesse na aerodindmica do voo hipersdnico teve um consideravel avango em meio
ao desenvolvimento tecnoldgico promovidos pelos programas espaciais tripulados,
representados por Mercurio (Mercury), Gémeos (Gemini) e Apolo (Apollo).

Nas décadas de 1960 e 1970, houve um grande avang¢o na solucdo de modelos
matematicos via métodos numéricos, pois nessas décadas algumas solucdes analiticas
associadas a problemas complexos, mostraram-se mais confidveis e suas manipulagdes
computacionais tornaram-se mais simples, gracas a utilizacdo de teorias matematicas mais
avancadas. No final da década de 1970, pesquisadores do leste europeu, juntamente com
pesquisadores americanos, desenvolveram técnicas hibridas analitico-numéricas, buscando
melhores resultados na computacao cientifica.

Os avangos na capacidade de processamento dos computadores contribuiram para que
modelos numéricos fossem solucionados gerando um forte avanco na aerodinidmica
hipersonica, proporcionando um novo paradigma nos novos projetos, bem como intensas
pesquisas buscando o entendimento dos fendmenos envolvidos nos processos de reentrada na
atmosfera, sobre tudo, em relagdo as intensas taxas de transferéncia de calor geradas pelo voo
hipersdnico na reentrada atmosférica de veiculos espaciais.

No campo numérico-computacional, varios métodos foram utilizados para solucionar
problemas puramente difusivos, como apresentado por Hasiao e Chung (1985) e problemas
envolvendo o célculo da transferéncia de calor para superficies de revolugdo, considerando o
equilibrio térmico e vdo com velocidade hipersdnica como mostrado por Lees (1956).

A solucdo exata de problemas lineares difusivos foi largamente explorada pela técnica
da transformada integral cldssica, conforme apresentado em varias publicag¢des, (STEG;
LEW, 1962); (SANDERS, 1960); (HIDALGO, 1960) e (SUNDERLAND; GROSH, 1961),

posteriormente revisada e apresentada por Ozisik e Murray (1974).
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O livro apresentado Mikhailov e Ozisik, (1984) mostra como tratar, com a aplicagio
da técnica da transformada integral, solu¢des analiticas de problemas elipticos e parabdlicos
de equacgdes diferenciais parciais ndo lineares. Eles mostraram a aplicacdo da técnica na
solugdo de sete classes diferentes de problemas aplicados na teoria de transferéncia de calor e
massa, consolidando-a como uma poderosa ferramenta para solugdo de equagdes diferenciais
parciais, com grande destaque em relacdo a problemas de dificil manipulagdo computacional.
Essas classes de problemas foram largamente exploradas visando solugdes numéricas dos
mais diversos modelos matematicos, como mostrado por Cotta (1993).

Trabalhos envolvendo as questdes da reentrada na atmosfera foram abordados
utilizando como técnica analitico-numeérica a transformada integral. As analises variam desde
a solug¢do do modelo ablativo, até a obtencdo dos parametros que evidenciam o célculo do
fluxo de calor na superficie, (RUPERT JR; COTTA, 1991); (DINIZ, APARECIDO; COTTA,
1990) e (GOMES; CAMPOS SILVA; DINIZ, 2005).

O aquecimento na superficie de veiculos espaciais ao reentrarem na atmosfera
terrestre, depende da trajetdria de reentrada, a qual é funcdo das configuragdes do veiculo, do
peso, bem como do angulo e da velocidade inicial de entrada.

Esse trabalho tem como objetivo principal a aplicagdo da Técnica da Transformada
Integral Generalizada (TTIG) em um modelo que represente as condi¢des de reentrada de um
veiculo espacial na atmosfera terrestre, sob condicdes de escoamento hipersonico
compressivel, em um corpo com simetria axial (corpo de revolugdo). A solugdo considera o
efeito do fendmeno ablativo para determinar a distribui¢do de temperatura no material de
protecdo térmica, bem como a velocidade de regressdo da fronteira ablativa. Para simular o
aquecimento da superficie do veiculo, assume-se como fonte do aquecimento da superficie,
um fluxo de calor prescrito na fronteira, basicamente sobre a regido do ponto de estagnagdo.
Sao consideradas no modelo de calculo do fluxo de calor, as teorias simplificadas de Tauber e
Van Driest. As teorias para o calculo do fluxo de calor sdo acopladas ao modelo fisico do
problema, de modo a simularem o efeito do aquecimento provocado pelo atrito entre o
escoamento externo e a superficie do veiculo espacial, na reentrada da atmosfera terrestre.

O trabalho representa um avanco em relagdo ao trabalho de Diniz (1996), em que o
fluxo de calor era representado através de equagdes matemadticas, como polindmios e
equacdes exponenciais. Este trabalho também ¢ uma preparagdo para obter a solugdo do
problema de abla¢do no so6lido acoplado ao campo de escoamento externo pela Técnica da

Transformada Integral Generalizada.
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1.1 — Desenvolvimento do Trabalho

O presente trabalho, utilizando a Técnica da Transformada Integral Generalizada,
versa sobre a solucdo de um tipico problema de aquecimento cinético decorrente das elevadas
velocidades envolvidas na reentrada de veiculos espaciais na atmosfera terrestre. Nota-se na
fisica do processo a forte presenca do fendmeno ablativo na superficie do material de protecao
térmica. Fato esse, responsavel pela remoc¢do (4blagdo) do material da protecdo térmica da
superficie do veiculo. O trabalho foi desenvolvido baseando-se em trabalhos publicados por
diversos pesquisadores, tais como; Less (1956); Van Driest (1956); Hasiao e Shung (1984);
Ostrach (1964); Thomas e Neier (1990), entre outros.

O trabalho foi motivado, sobre tudo, em pesquisas realizadas nos ultimos anos,
considerando um problema de transferéncia de calor na fronteira envolvendo o fendmeno
ablativo, realizadas por Diniz, Maia e Zaparoli (1996) e Gomes, Campos Silva e Diniz (2005).

As informacgdes que constituem o presente trabalho estdo dispostas em seis capitulos e
quatro apéndices. O presente capitulo constitui-se de uma breve revisao bibliografica sobre o
fenomeno estudado, dos objetivos, bem como dos avangos da técnica, utilizada para modelar
numericamente o problema envolvendo o fendmeno ablativo.

Uma andlise sobre escoamentos hipersonicos e problemas sobre aquecimento
decorrente de voos a altas velocidades € apresentada no capitulo 2.

No capitulo 3 s@o apresentadas as equagdes que modelam o fendmeno na camada
limite hipersonica e da fusdo do material sobre intenso efeito da ablag@o. O capitulo 4 trata da
aplicacdo da Técnica da Transformada Integral Generalizada no conjunto de equagdes
apresentados no capitulo 3, visando uma solugdo hibrida-analitica numérica do sistema de
equacdes diferencias resultante. No capitulo 5, apresentam-se resultados e no capitulo 6 as
conclusdes e sugestdes para futuros trabalhos.

Os apéndices apresentam problemas particulares, apresentados ao longo do presente
trabalho, conforme serd observado nos capitulos subseqiientes.

A seguir s3o apresentados topicos que estdo ligados diretamente com a técnica
utilizada para solu¢@o do presente trabalho, bem como uma andlise bibliografica dos trabalhos

de maior interesse ao desenvolvimento do presente trabalho.
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1.2 — Técnica da Transformada Integral Generalizada (TTIG)

Com os avangos computacionais, a partir da década de 1970, gerou-se um crescimento
no melhor aproveitamento das analises numéricas aliadas ao desenvolvimento de linguagens
computacionais ¢ métodos computacionais associados a problemas de matematica avangada.
Com isso inumeros métodos de solug@o de problemas voltados puramente para a anélise fisica
de processos de engenharia, ganharam espago em muitos trabalhos publicados nas mais
diversas literaturas, como sdo os casos dos métodos de discretiza¢do, denominados puramente
numéricos, como diferencas finitas, elementos finitos, volumes finitos e suas variantes.

A partir da publica¢do de Ozisik e Murray (1974), firmou-se um novo paradigma para
solucdo de sistemas de equacgdes diferenciais parciais, os quais representavam problemas de
dificil abordagem pelas técnicas entdo conhecidas. Com essa publicagio Ozisik e Murray
(1974) estabeleceram o formalismo bésico da Técnica de Transformada Integral Classica
(TTIC).

Na década de 1980, a TTIC passou por uma continua evolucdo gerando solugdes
computacionais bastante eficientes para uma vasta gama de problemas a priori nado
transformaveis ou ndo solucionaveis numericamente (COTTA, 1994), mostrando-se bastante
competitiva. A partir da edicdo de (COTTA, 1994), convencionou-se nomear 0 método como
Técnica de Transformada Integral Generalizada (TTIG).

Ozisik e Mikhailov (1984) editaram um livro generalizando os formalismos da TTIC
para sete classes de equacdes diferenciais parciais, definidas a partir de problemas de
transferéncia de calor e massa encontrados na literatura.

A técnica da transformada integral cldssica consiste, basicamente, em encontrar um
problema auxiliar de autovalor apropriado, transformando a equa¢do diferencial parcial
original em um sistema desacoplado de equagdes diferenciais ordindrias. Torna-se assim um
método para obtencdo de solucdes exatas de problemas lineares.

A solugdo de problemas com a TTIC torna-se possivel com aplicagdo dos seguintes

Ppassos:

» Quando necessario, homogeneizar as equagdes representativas das fronteiras, através
de mudanga de direc¢do dos eixos de coordenadas;

» Escolha de um problema auxiliar de autovalor compativel ao problema original,

» Obter, mediante propriedades de ortogonalidade, o par de transformadas integrais

para os operadores transformada e inversa;
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» Fazer a transformagdo integral da equagdo diferencial parcial original e suas
respectivas condi¢des de contorno;

> Resolver o sistema resultante de equagdes diferenciais ordinarias desacoplado;

» Utilizar a féormula de inversdo estabelecida para se obter o potencial completo

desejado;

Entretanto, essa técnica ¢ limitada para certas classes transformdveis de problemas
lineares que envolvem problemas auxiliares de complexa solu¢do numérica, ou ainda, quando
a obten¢do de um problema de autovalor relativo a equagdo diferencial parcial original, leva a
um sistema desacoplado de equacdes diferenciais ordinarias com uma transformagao integral
que ndo pode ser resolvida.

Em fungdo do processo evolutivo encontrado no método de transformada integral, Cotta
e Mikhailov (1997) publicou o segundo livro relativo ao assunto, apresentando uma revisao
do formalismo classico, que sdo agora estendidos com énfase para a solugdo de problemas
ndo-lineares e fortemente acoplados e propondo técnicas para melhorar a eficiéncia da
solu¢do numérica.

A TTIG aplica-se aos mais diversos problemas de modelagem avangada, ciéncia e

tecnologia, como os que seguem:

(a) Problemas que possuem coeficientes variaveis nas equacdes governantes;

» Problemas com coeficientes variaveis em suas condi¢des de contorno, o coeficiente
na equag¢do de contorno depende do tempo em qualquer forma funcional;

» Problemas que apresentam contornos geométricos variaveis, a posi¢do do contorno
depende do tempo, caso em que se tem mudanga de fase, caso do presente trabalho;

» Problemas que possuem problemas auxiliares de dificil solu¢do. Esta classe de
problemas, pode ser classificada de acordo com a natureza dos problemas de

auxiliares associados:

v Problemas de autovalor acoplados;
v Problemas de Sturm-Liouville que apresentem varidavel de uma
transformada de Laplace;

v Problemas de Sturm-Liouville que apresentem fungdes complexas;

<

Problemas de Sturm-Liouville ndo classicos;

v" Sistemas de Sturm-Liouville ndo separaveis;
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» Problemas ndo-lineares caracterizado pela presenca de equagdes, cujos termos fonte

e/ou condi¢des de contorno dependem do potencial a ser obtido.

Considerando a solugdo de um problema segundo o formalismo da TTIG, € necessario
considerar a existéncia de um par “transformada-inversa” e de um problema auxiliar
associado, que carregue caracteristicas analiticas dos operadores do problema original. A
eliminagdo das varidveis independentes, por meio de operadores de integracdo apropriados,
leva a obtencdo de um sistema de equacgdes diferenciais ordindrias, que ¢ denominado
“sistema transformado”. Num passo seguinte, o sistema deve ser truncado para uma ordem
finita e prescrita N, para ser resolvido analitico e numericamente.

Os passos basicos para se aplicar a Técnica da Transformada Integral Generalizada sio

0s seguintes:

» Escolha de um problema auxiliar associado, que guarda o maximo de informagdes
do problema original, em relacdo a geometria e operadores;

» Desenvolver o par transformada integral para os operadores transformada e inversa,

» Transformar o sistema de equagdes diferenciais parciais original, fazendo uso de
operadores apropriados. Isto resulta na obtencdo de um Sistema de Equagdes
Diferenciais Ordinarias (EDQO’s) infinito, ndo linear, que pode ou ndo ser acoplado.
Se obtivermos o ultimo, cada potencial transformado desacoplado pode ser
independentemente resolvido chegando-se a uma solucgdo exata;

» Truncar e resolver o sistema de EDO’s, segundo uma precisdo prescrita, com
controle numérico de erro;

» Com uma escolha aceitavel do problema auxiliar, os termos acoplados no sistema
infinito serdo despreziveis em relagdo aos elementos da diagonal da matriz dos
coeficientes do sistema de equagdes, permitindo assim, uma solucdo explicita
aproximada;

» Construir os potenciais originais, através do uso das formulas de inversao.

A escolha de um problema simples de autovalor para geometrias mais complexas que as
cartesianas, podem ser uma boa opg¢@o, mas essa escolha pode provocar um processo de
convergéncia mais lento para o método, exigindo assim mais termos da expansdo para o

calculo da solucdo numérica do problema.



26

1.3 — Revisdo Bibliogréfica

O escoamento hipersdnico ¢ abordado de diversas formas, na tentativa de se encontrar
os principais parametros de interesse na solucdo das equagdes diferenciais parciais que
definem a camada limite hipersonica. Pode ser tratado como um problema de aquecimento
aerodindmico em v6o, bem como ser acoplado ao fenomeno de mudancga de fase pertinente ao
problema da reentrada na atmosfera, como ¢ o caso do presente trabalho.

Logo, devido ao vasto campo de interesse cientifico sobre a teoria hipersdnica, a
revisdo de literatura serd divida de modo a facilitar o entendimento envolvido no contexto do
presente trabalho. A primeira parte contém uma revisdo de trabalhos envolvendo a solugédo
dos parametros de interesse do aquecimento aerodindmico da camada limite, visando o
calculo da transferéncia de calor para a superficie. Numa segunda abordagem, sdo revisados
os trabalhos que visam o conhecimento do fendomeno ablativo, ou at¢ mesmo aqueles que

contenham ambas as partes de interesse ao escoamento hipersénico.

1.3.1 - Aquecimento Hipersénico

Lees (1956) propde duas formas de se calcular o fluxo de calor na superficie de duas
geometrias bem caracterizadas, um hemisfério de uma circunferéncia e um corpo rombudo no
estilo esfera-cone, onde segundo o autor, esse tipo de geometria € capaz de diminuir a
magnitude da taxa de transferéncia de calor para a superficie. A primeira forma da analise
assume-se o ar atmosférico em equilibrio termodindmico. Na segunda fase, a difusdo ¢
assumida como taxa governante, na qual as taxas de volume, recombinadas dentro da camada
limite sdo mais lentas do que a difusdo através da linha de corrente. Tal analise evidencia que
a regido onde se encontram os maiores valores para a taxa de transferéncia de calor ¢ na

regido do ponto de estagnagdo.

Van Driest (1956) apresenta um estudo detalhado sobre o aquecimento aerodinamico
em condigdes de escoamento a altas velocidades. Destaca a condi¢do de aquecimento da
superficie devido ao efeito do atrito de escoamento externo diretamente na superficie do
corpo, juntamente com a compressdo proximo a regido de estagnagdo, transformando a
energia cinética em calor no interior da camada limite. Estabelece relagdes para o calculo da

taxa de transferéncia de calor para a superficie do corpo. As analises de transferéncia de calor
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sdo relatadas para escoamento laminar e turbulento em corpos do tipo placa plana, conica e de
revolugdo, mostrando uma andlise da transferéncia de calor entre a camada limite ¢ a

superficie do corpo através da lei de Newton Modificada.

Fay e Riddell (1958) realizam uma analise considerando a dissociacdo e a ionizag@o na
camada limite no calculo da transferéncia de calor para a superficie na regido do ponto de
estagnacdo. Sdo realizadas duas andlises, uma considerando a camada limite no estado de néo
equilibrio e em seguida em equilibrio termodindmico local, onde também € analisado o efeito
de catélise na parede. Os autores sugerem varias analises simplificadas para facilitar a solugao
da camada limite, incluindo o efeito da difusdo atomica. O estudo demonstra que o conjunto
de equacdes da camada limite para o ponto de estagnagdo reduz-se a um conjunto de equagdes
diferenciais ordinarias ndo lineares, onde devido as rea¢des quimicas ocorrerem lentamente,
pode-se considerar equilibrio termodinamico local para um modelo de solucdo considerando

de gés real.

Probstein (1960) realiza um estudo do processo de desenvolvimento do campo de
escoamento continuo e da onda de choque, considerando as principais caracteristicas de sua
formag@o, como por exemplo, como e onde sdo formados, na regido do nariz de um corpo de
revolugdo, o qual reentra através da atmosfera densa em velocidade hipersonica. A altitude
considerada na solugdo foi suficientemente alta para que se pudesse assumir primeiramente a
condi¢do de escoamento molecular livre. Todos os pardmetros e caracteristicas importantes do
escoamento sdo analisados, exceto aqueles da regido de transi¢@o entre os regimes da camada.
Apresenta a relacdo da formacdo da onda de choque e a variacdo da densidade como resultado
da forma da geometria. Os resultados sdo gerados para altas altitudes através da teoria cinética
dos gases e para baixas altitudes através da teoria do continuo e das equagdes completas de

Navier-Stokes, incluindo a conducéo linear de calor de Fourier.

Jain e Admurthy (1974) realizam um estudo sobre as equacdes completas de Navier-
Stokes através de similaridade local para certa faixa de nimeros de Reynolds e de Mach,
considerando o efeito rarefeito do ar. Os autores citam Probstein (1960) para analisar a
questdo dos varios tipos abordagem para a transferéncia de calor na superficie, encontrados
por veiculos espaciais na reentrada ou em voos em altas altitudes, como efeito da rarefacdo do
ar. Enfatiza as caracteristicas abordadas devido se considerar o ar rarefeito na determinacao

das caracteristicas do escoamento, bem com a transferéncia de calor para a superficie de um
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corpo de revolugao. Mostra uma simplifica¢do das equacdes de Navier-Stokes que concordam
com o método utilizado por Lvinsky e Yoshihara (1962), considerando nessa andlise a
condi¢do de escorregamento da velocidade devido ao ar rarefeito. Enfatiza nessa ultima
analise o efeito da variacdo da pressdo sobre a superficie do corpo para uma faixa de valores
para os numeros de Reynolds e Mach. Os resultados obtidos pela técnica sdo comparados com

dados numéricos e experimentais obtidos por outras literaturas.

Wing (1974) estuda um método de célculo para se determinar o aquecimento
aerodinamico e a tens@o de cisalhamento na superficie de uma geometria com simetria axial
com uma reta tangenciando em certo ponto de sua extremidade (ogiva-cilindro). O autor
apresenta um método para gerar a geometria do tipo ogiva cilindro, geometria similar a um
missil. A geometria ¢ escolhida para simular um caso préximo ao que ocorre nos modelos dos
foguetes, e ainda para gerar o efeito de se aproximar a onda de choque a superficie do corpo,
durante o periodo do v6o supersonico ou hipersonico no qual o aquecimento aerodindmico na
superficie ¢ intenso. Analisa as condi¢des da influéncia da variagdo do angulo de inclinacdo
de geracdo da ogiva, quando se considera uma onda de choque obliqua, na redugdo da
transferéncia de calor para a ogiva em condi¢des de voo constante. A andlise ¢ realizada para
escoamento laminar e turbulento, onde os resultados sdo gerados numericamente via

programacdo FORTRAN IV em um sistema IBM 360/91.

Zoby, Moss e Sutton (1981) apresentam equacdes tipicas da andlise de engenharia
(métodos aproximados) para o célculo da taxa de transferéncia de calor convectivo sob corpos
de revolugdo, em condigdes de voo hipersonico, na reentrada da atmosfera em escoamento
laminar e turbulento. Baseia-se em um procedimento que considera os efeitos da variacdo de
entropia, na distribuicdo do aquecimento convectivo ndo dependendo do balango de massa.
Os resultados do método aproximado s@o comparados com métodos numéricos de solugdo da

camada limite e da camada limite de choque viscoso.

Grumet, Anderson Jr. e Lewis (1994) mostram um estudo numérico bidimensional das
equagdes de Navier-Stokes para investigar o efeito do ndo equilibrio quimico, e em particular,
a catalise na parede (rea¢do quimica das espécies formadoras na superficie) na interagdo entre
a onda de choque e a camada limite para escoamento hipersonico. Bem como, a determinagio
de como a variagdo de pressdo, devido a corrente externa, afeta a catalise na parede no campo

de escoamento. A analise considera onda de choque obliqua e escoamento de ar altamente
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dissociado na camada limite ao se considerar os calculos da transferéncia de calor para a
superficie. Realiza calculos utilizando uma larga faixa de valores para a pressdo devido ao
escoamento externo, considerando nimero de Reynolds constante, observando as variagdes
no maximo valor para a taxa de transferéncia de calor. Os autores citam Van Driest (1956)
para validarem o modelo numérico quanto ao calculo da temperatura no escoamento laminar

sobre uma placa plana, considerando gés caloricamente perfeito.

Toro (1997) estuda o problema envolvendo a reentrada na atmosfera de micro satélites
recuperaveis envolvendo o calculo da trajetdria, determinagdo das propriedades da atmosfera
em funcdo da altitude, calculo do aquecimento cinético decorrente da conversdo de energia
cinética em calor, desenvolvimento de materiais resistentes ao calor e ensaios aerodindmicos
em tineis de vento de alta entalpia. Os resultados foram obtidos para o fluxo de calor na
regido de estagnacdo do micro satélite recuperavel SARA, o qual tem como objetivo de

propiciar uma plataforma para experimentos em ambientes de micro gravidade.

Tirskii (1997) estuda um modelo de solu¢do no meio continuo para resolver um
problema de escoamento supersdnico e hipersonico em torno de corpos de revolucio,
incluindo uma analise das caracteristicas geométricas da geracdo de corpos de revolugdo para
o estudo de escoamentos ao seu redor. O estudo € baseado na solucdo através de um método
assintotico das equacdes de Navier-Stokes, considerando um modelo para baixos valores de
nimeros de Reynolds, onde considera escoamento molecular livre e escoamento em transi¢ao,
e para valores elevados de numeros de Reynolds, onde as caracteristicas do escoamento sio
retiradas da camada limite e do escoamento inviscido na extremidade da camada de choque.
Os autores citam Lees (1956) como referéncia para as equag¢des da camada limite
considerando o modelo de meio continuo, onde foi possivel realizar solu¢des aproximadas via
método numérico, que previamente foi desenvolvido para resolver as equagdes da camada de
choque viscoso. No presente trabalho o método foi utilizado para gerar resultados da camada
limite em fun¢cdo do nimero de Reynolds e determinar as caracteristicas aerodindmicas e

térmicas ao redor de corpos de revolugao.

Cotta e Mayall (2004) apresentam uma solugdo via T.T.I.G. das equacdes da camada
limite hipersonica e comparacdo com métodos tipicos de andlises aproximados que
consideram o ar com um gas caloricamente perfeito e em outra etapa como um gas real em

equilibrio termodindmico local citando Fay e Riddell (1958) para essa ultima anélise. O autor
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apresenta uma continuagcdo do trabalho realizado por Toro (1997), reutilizando os dados
obtidos para o micro satélite recuperavel SARA, agora simulando resultados através da

T.T.I.G. para o fluxo de calor na parede do micro satélite.

1.3.2 — Ablacéo

Landau (1950) aplicou o método de integracdo numérica discretizado por diferencas
finitas numa regido semi-infinita, com aquecimento constante na superficie, para resolver um
problema de condugao de calor sobre superficies fundidas. O autor evidenciou a existéncia de

reacdes quimicas nos processos de fusdo e congelamento de sélidos.

Goodman (1958) mostra um problema de mudanga de fase utilizando como método o
balanco integral de calor. Utiliza uma aproximacdo do balango integral, proveniente de uma
técnica matematica, para determinar a posi¢do do contorno sob intenso processo de fusdo com
mudan¢a de fase, considerando as seguintes solugdes analiticas: fluxo de calor definido,
temperatura fixada na fronteira, fluxo de calor gerado por radiagao, fluxo de calor na fronteira
especificado pelo material fundido e completamente removido e fluxo de calor transiente
onde o material fundido comeca a vaporizar. Os resultados sdo comparados com solugdes

dispostas em literatura.

Adams (1959). realizou pesquisas experimentais sobre protecdo térmica para altas
velocidades e altas temperaturas. Analisa a resisténcia ao aquecimento, bem como a
determinagdo das propriedades do material a altas temperaturas, em varios materiais descritos
na literatura utilizando como forma experimental de aquecimento forno solar, magarico oxi-
acetileno, descargas de foguetes, entre outras. O fenomeno ablativo nido foi totalmente
interpretado, pois dificuldades na realizag@o de tais experimentos prejudicaram a analise fisica
do fendmeno ablativo. O fendmeno ablativo foi analisado mediante os processos fisico e
formulagdes matematicas, evidenciando a fus@o e a sublimag@o. Foram abordados resultados
tedricos e experimentais de reentrada de veiculos espaciais na atmosfera terrestre e voo na

atmosfera terrestre.

Tellep (1959) estuda os efeitos da desaceleragdo em corpos em velocidade hipersdnica

na reentrada da atmosfera. A solucdo ¢ baseada nas equacdes para a camada limite
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hipersonica transiente, considerando os efeitos das forgas de corpo na camada limite. A
geometria estudada ¢ uma placa plana com o escoamento alinhado com o bordo frontal da
placa. Introduz-se a funcdo corrente no conjunto de equagdes da camada limite e a solucdo ¢
processada numericamente através do método integral. A anélise busca uma comparacio entre

as taxas de transferéncia de calor e temperatura na interface com a taxa de fusdo do material.

Ostrach, Goldstein e Hamman, (1960) analisam o problema do aquecimento e da
transferéncia de calor numa superficie com protecdo térmica ablativa, na reentrada na
atmosfera em velocidades elevadas, onde se considera uma interface gas-liquido na camada
limite. A solug¢do versa sobre um método numérico que considera as equagdes da camada
limite hipersonica juntamente com uma equacdo de acoplamento, representada pelo balango
de calor na superficie em corpos de revolu¢do bidimensional com simetria axial. A solugdo
busca determinar as condi¢des nas quais os efeitos da desaceleracdo interferem nos valores
das distribui¢cdes de velocidade e temperatura, bem como no movimento relativo entre a
interface gas-liquido quando se considera um material tipico de protecdo térmica ablativa na
superficie do corpo. Calor especifico, densidade e condutividade térmica sdo constantes e se

despreza o efeito da trajetoria na desacelera¢do do corpo na reentrada.

Sunderland e Grosh (1961) mostram um estudo baseado na utilizagdo da equacdo da
conducdo unidimensional com propriedades fisicas constantes. Buscando uma solucdo
numérica para determinar a distribui¢do de temperatura em sélidos homogéneos semi-infinito,
bem como a determinacdo da velocidade e da posi¢do da fronteira em mudanca de fase. O
método é aplicado no calculo da temperatura antes da mudanga de fase, durante o processo
transiente de mudanca de fase e depois da mudanga de fase. O sélido encontra-se inicialmente
com temperatura constante ¢ é repentinamente aquecido por um fluxo convectivo até ocorrer
mudanga de fase, onde a nova fase sofre o processo de sublimagdo e arrastada através da
camada limite (pirdlise). Esse método foi utilizado em problemas envolvendo fusdo de
materiais, congelamento ou sublimacdo e situacdes onde da temperatura e do coeficiente de

transferéncia de calor variam com o tempo.

Vallerani (1974) aplica o método integral numa certa classe de problemas envolvendo o
fenomeno ablativo em solidos, sujeitos a fluxos de calor na forma exponencial. O modelo ¢
resolvido utilizando a equag¢do da condu¢do unidimensional transiente, onde suas variaveis

sdo simplificadas pela adimensionalizac¢do, de tais varidveis, em relacdo aos valores obtidos
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no inicio do fendmeno ablativo e pela introdugdo de valores assintotico obtidos ao longo do
tempo em intervalos suficientemente longos. Para simplificar a anélise ¢ assumido que exista
completa remocdo do material ablatado, considerando que o material seja removido com um
gas da superficie gragas a sublimado sem a presenca de uma camada liquida. Os resultados
sdo discutidos em termos dos parametros que expressam a capacidade térmica entre o calor

armazenado no sélido e o calor latente se ablacao.

Ozisik e Murray (1975) apresentaram uma nova técnica com caracteristicas analitico-
numéricas visando a solucdo de sistemas de equacdes diferenciais parciais em problemas de
difusdo linear, com condi¢des de fronteira varidvel. Até entdo esse tipo de equagdes
diferenciais ndo eram tratadas pela teoria classica de separac¢do de varidveis. A nova temadtica
para solu¢do de equagdes diferenciais parciais proposta pelos autores, ndo necessita que o
problema fosse separado a principio. A solugdo final do problema envolve um sistema infinito
de equagdes diferenciais ordindrias e lineares de primeira ordem. Com esse novo paradigma,
estava tragado o formalismo teodrico bésico para a conhecida Técnica da Transformada

Integral Classica.

Zien (1976) apresenta um estudo da solugdo aproximada através do método integral na
determinag@o do fluxo de calor transiente num problema ablativo. A analise definida para a
escolha do fluxo de calor, baseia-se no modelo de Landau (1950), onde sdo consideradas no
fluxo de calor prescrito as seguintes aproximagdes, fluxo de calor polinomial e exponencial
empregando duas condigdes de contorno, fluxo de calor constante e fluxo de calor transiente.
Os resultados obtidos pelo método sdo comparados com o método integral classico de balango

de calor.

Hasiao e Chung (1984) apresentam um estudo de transferéncia de calor com ablagdo
numa regido bidimensional, sujeita a um fluxo de calo transiente no contorno. O método do
Balango de Calor Integral Modificado ¢ empregado na solugdo do problema, onde se utiliza
uma integracdo dupla capaz de transformar o sistema de equacdes diferenciais parciais de
segunda ordem em um sistema reduzido de equacdes diferenciais ordindrias. Os resultados
para a perda total de material da prote¢do térmica em fun¢do do tempo sdo comparados com

uma solugdo pelo método de Elementos Finitos.
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Hasiao e Chung (1985) apresentam um estudo numérico sobre a transferéncia de calor
transiente com ablagdo numa placa plana. A metodologia de solu¢do baseia-se na aplicagdo de
trés métodos distintos, para resolver a equagdo da condugdo unidimensional. Uma
simplificacdo ¢ adotada para condicdo de aquecimento, onde é adotado um fluxo de calor
prescrito na fronteira, os fluxos sdo assumidos considerando as mesmas analises citadas por
Zien (1976), incluindo o modelo de fluxo de calor linear. Os métodos considerados sdo:
Balancgo Integral de Calor, Método Integral do Momento-6 e o Método de Diferengas Finitas
Implicito. Juntamente com a condicdo de contorno que admite fronteira em movimento,
representada pela equacdo do balango de energia na fronteira, através dessa equagdo ¢
possivel encontrar a velocidade ablativa e a posi¢@o do contorno ao longo do tempo. O perfil

de temperatura também € obtido através dos resultados numéricos.

Thomas e Neier (1990) apresentam um estudo numérico envolvendo a solucdo das
equacdes de Navier-Stokes, as quais descrevem um caso tridimensional de escoamento
hipersonico com ablacdo em corpos do tipo ogiva, considerando o gas em equilibrio
termodindmico. As condigdes de contorno na parede sdo impostas mediante a presenca da
onda de choque, do escoamento externo e da condi¢do de escorregamento para o escoamento
rarefeito. As equacdes de Navier-Stokes sdo consideradas no regime transiente, onde a
solugdo visa realizar testes de diversos materiais utilizados na prote¢do térmica ablativa
através de uma discretizag¢do via volumes finitos, onde se assume malha movel e condi¢des de
contorno implicitas, como temperatura prescrita e temperatura adiabatica na superficie. Os

resultados numéricos obtidos sdo comparados com dados experimentais.

Rupert Jr. e Cotta (1991) realizaram uma aplicacdo do método da transformada integral
para analisar um problema de transferéncia de calor unidimensional com ablacdo. Foi
considerada na andlise uma regido finita contendo multicamadas, onde os resultados da
simulagdo numérica visam a convergéncia da solu¢@o hibrido analitico-numérica, através do

truncamento da expansdo de autovalores e comparados com valores ja listados em literatura.

Storti (1995) estudou a fixacdo de certo dominio para uma analise numérica envolvendo
o fendmeno ablativo baseado na formulagdo entélpica na qual a temperatura ¢ uma fun¢ao do
tempo. Admite-se que certo material que ocupa uma porcdo da superficie ¢ entdo ablatado. O
método considera o tipico problema de ablagdo contendo duas fases bem especificadas, uma

até a fusdo do material e outra apos a fusdo do material.
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2  Escoamento Hipersbnico e Aquecimento Aerodinamico

Nesse capitulo serd apresentado um relato tedrico sobre o assunto envolvendo o
escoamento hipersonico, sobre corpos de revolucdo, condi¢des de geracdo de onda de choque,
bem como suas principais caracteristicas e abordagens de solucdo. Apresenta-se uma
abordagem sobre o fendomeno ablativo e suas principais caracteristicas, ligadas ao processo de
reentrada na atmosfera de veiculos espaciais, enfatizando modelos de geometria de revolugao

(corpo rombudo).

2.1 — Descricéo Preliminar

Devido as limitagdes encontradas na andlise simplificada para gas caloricamente
perfeito, nesse capitulo também sera abordado, qualitativamente, a questdo da dissociacdo e
ionizagdo do ar, devido aos baixos valores de densidade em elevadas altitudes, bem como os
efeitos dos altos valores de Mach e do proprio fendmeno ablativo decorrente do severo
aquecimento proporcionado pela velocidade hipersdnica na reentrada. O contexto do presente
capitulo busca um enfoque mais generalizado para o conhecimento da teoria hipersonica de

reentrada na atmosfera.

2.2 - Escoamento Hipersonico

O termo hipersonica foi usado primeiramente por Tsien, (1946), e implica em
velocidades de v6o maiores que a velocidade ambiente do som. Os regimes de escoamentos
aerodindmicos podem ser classificados com base no valor do numero de Mach (M), que
representa uma razdo entre a velocidade de voo e a velocidade local do som que é uma fungéo
da altitude, (ANDERSON JR, 1989) e (US STANDARD ATMOSPHERE, 1976).

Com base no numero de Mach, o escoamento pode ser classificado como hipersonico,

quando M > 5, conforme Tabela 1.
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Tabela 1 — Regimes de escoamento em fun¢do do Numero de Mach.

Regime de Escoamento Faixa do Numero de Mach (M)
Subsobnico 0-0.8
Sénico 0.8-1.2
Supersonico 1.2-5
Hipersonico Maior que 5

A Fig. 2.1 mostra dois exemplos tipicos do estudo do escoamento hipersonico, de
fundamental importancia para o entendimento de tecnologias avangadas como é o caso do
modelo “Hyper — X, X 43”, um veiculo hipersdnico capaz de voar através da atmosfera

terrestre em altissima velocidade, aproximadamente Mach 10.

(a) (b)
Figura 2.1 - Exemplo de aplicagdo da teoria hipersonica. (a)-Reentrada na atmosfera;

(b) — Veiculo hipersonico (NASA - Hyper-X, X43).

Fonte: (a) http://en.wikipedia.org/wiki/Atmospheric_reentry; (b)

http://www.spacedaily.com/reports/NASA Goes_Hypersonic_In_X43a_Test.html

Entretanto os fendmenos que caracterizam o inicio do regime hipersonico, estdo ligados
a dissociacdo e a ionizagdo do ar atmosférico, apds a formacdo da onda de choque sobre o
veiculo espacial (PARK, 1989) e (BRUCK; RADESPIEL; LONGO, 1997). Sob tais
condi¢des o modelo para solugdo numérico deve considerar a condi¢do de nado-equilibrio do
escoamento, € para tanto a equacdo que considera a fragdo massica das espécies quimicas,
devera ser alocada ao conjunto de equacdes governantes. Nessa condicdo o elevado

aquecimento provoca sensiveis alteragdes nos modos quimico, vibracional e eletronico dos
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elementos constituintes do ar atmosférico, conforme Josyula e Shange (1991) e Tchuen,
Burtschell e Zeitoun (2005).

A érea de estudos que envolvem a aerodindmica hipersdnica estd ligada a problemas
que envolvam reentradas de veiculos espaciais através da atmosfera, bem como questdes de
voos na atmosfera, como ilustra a Fig. 1.

A Fig. 2.2 ilustra uma condi¢do como previsto pelas teorias envolvendo a condi¢do de
ndo-equilibrio termoquimico do escoamento sobre a superficie do veiculo espacial. O

exemplo ¢ baseado numa solucdo de Dinamica dos Fluidos Computacional.

Figura 2.2 — Escoamento em ndo-equilibrio termoquimico sobre a capsula de reentrada
Apollo, solugdo numérica (CFD).
Fonte: http://hubbard.engr.scu.edu/docs/thesis/2003/SHARP_Thesis.pdf

Em condi¢des de velocidades hipersonicas, a geometria a ser empregada deve ser tal

que possa minimizar as severas condi¢des de aquecimento provocadas pelas tensdes viscosas
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dentro da camada limite e pelas inumeras reagdes quimicas. Varios relatos na literatura,
Anderson Jr. (1989); Ostrach (1964); Tirskii (1977) entre outros, evidenciam que corpos de
nariz rombudo, t€ém como caracteristica do escoamento ao seu redor, a reducdo da
transferéncia de calor para permitir uma condugdo de calor interna suficientemente admissivel
pela protecdo térmica do veiculo.

Pode-se notar nas condi¢des de escoamento hipersonico cuja geometria ¢ um tipico
corpo de revolucdo, que existem partes do escoamento ao redor do corpo onde o escoamento
perde velocidade, tornando-se subsdnico, sonico e supersdnico, conforme apresentado na Fig.
2.3. Esse efeito é observado devido a presenga da curvatura da onda de choque, responsavel

pela diminui¢do da velocidade do escoamento ao longo da onda de choque.

Figura 2.3 - Alteracdes do campo de escoamento ao longo da onda de choque.

Como observado na Fig. 2.3, uma onda de choque, separada do corpo, se destaca logo
a frente do corpo de nariz rombudo, em vdo hipersénico e supersonico, tal onda é capaz de
converter grande parte da energia cinética associada com a velocidade de voo em energia

térmica e quimica.
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2.3 — Os Efeitos dos Altos Numeros de Mach (M)

Provavelmente a diferenca notavel entre os escoamentos com velocidades subsonica e
supersonica ¢ a formagdo da onda de choque a frente do corpo e asas, quando se esta
considerando v6o em velocidades abaixo da velocidade do som.

O escoamento na frente da onda de choque ¢ completamente ndo perturbado, somente
atras da onda de choque ¢ que s@o notadas as influéncias do corpo.

Em particular o comportamento da onda de choque devido a um escoamento passando
por um corpo de revolugdo, conforme o numero de Mach aumenta provocando a transi¢cao do
escoamento de supersonico para hipersonico, observa-se que o dngulo entre o eixo de simetria
e a onda de choque diminui.

A diminui¢do do angulo entre a onda de choque e o eixo de simetria alcanca um valor
limite para um determinado numero de Mach (M=10), Cox e Crabtree (1965) onde para M —
o nota-se que existe uma variacdo muito pequena entre essa inclinacdo. Uma provavel
conseqiiéncia para o valor limite na posi¢do da onda de choque esta ligada a taxa de densidade
através da onda de choque alcangar um valor limite com o aumento do nimero de Mach,

conforme ilustrado na Fig. 2.4.

Figura 2.4 — Forma curvada da onda de choque passando por um corpo de revolucao,

ogiva-cone.
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Nota-se que atrds da onda de choque o escoamento sofre uma diminuicdo de velocidade
pela passagem do escamento através do choque deixando o escoamento subsonico, e torna a
ganhar velocidade nas partes superiores do corpo, adquirindo condi¢do de escoamento
supersonico, como pode ser observado na Fig. 2.3.

O escoamento passando por um corpo de revolugdo gera uma onda de choque curvada,
0 que significa que existam fortes gradientes transversos nas quantidades do escoamento e
esses gradientes exerce uma grande influéncia na determina¢@o dos campos de escoamento.

Um exemplo da formagdo da onda de choque em um corpo de revolugdo sob condigdes

de escoamento hipersonico € mostrado na Fig. 2.5.

Figura 2.5 — Formacgdo da onda de choque em um corpo de revolucdo do tipo esfera-
cone.

Fonte: http://www.centennialofflight.gov/essay/Evolution_of Technology/reentry/Tech19G3.htm
Nota: Imagem de dominio publico da NASA (NASA's Ames Research Center).

Quando a densidade através da onda de choque ¢ alta, o escoamento de massa atras da
onda de choque pode ser comprimido em uma pequena area. Logo, em corpos sobre
escoamento hipersonico, significa que a distdncia entre corpo e a onda de choque pode ser
pequena. Assim, o campo de escoamento entre a onda de choque e o corpo ¢ definido pela

onda de choque.
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2.4 — Efeitos da Baixa Densidade — Dissociagao e lonizacdo do Ar

Existem certas aplicagdes hipersonicas as quais envolvem escoamentos com baixas
densidades. Por exemplo, como apresentado por Moss e Bird (1984), o escoamento, em torno
da regido do nariz de um veiculo espacial (“Space Shuttle”’), ndo pode ser propriamente
tratado com hipdteses de escoamento continuo para altitudes acima de 92 km. Como
mencionada em Anderson Jr. (1989), em torno de 150 km o escoamento em torno da “Space
Shuttle” é tratado sob condi¢des onde sé existem moléculas individuais colidindo com a
superficie, isso ¢ chamado de escoamento molecular livre.

Em tais condi¢cdes de voo pela atmosfera, onde a altitude aumenta progressivamente e
os valores da densidade diminuem a condi¢do tipicamente de escoamento continuo de nio
escorregamento na parede, torna-se falha. Logo, em tais circunstanciais, deve se considerar
que a variacdo de velocidade em relagdo ndo é nula, o que € conhecido como “condi¢do de
escorregamento da velocidade na parede”.

Quando um veiculo hipersdnico move-se através de uma atmosfera muito rarefeita para
uma atmosfera mais densa, o veiculo saird de um regime molecular livre, onde se observa o
impacto individual de moléculas na superficie, para o regime de transi¢do, onde o efeito do
“escorregamento da velocidade na parede” torna-se importante e entdo para o regime
continuo, torna-se verdadeira a condi¢do de “ndo escorregamento da velocidade na parede .

Percebe-se também, sob tais circunstanciais, que o choque normal pode ser tdo forte que
causa a dissocia¢do das moléculas e eventualmente a ionizagdo dos dtomos, liberando energia
em forma de calor diretamente na camada apds o choque. Logo, contrario do que se pensa o
atrito na superficie ndo ¢ a tinica causa do aquecimento cinético na superficie de veiculos na
reentrada e em vOos em elevadas altitudes na atmosfera. A principio ndo ¢ facil estabelecer
limites para o inicio dos processos de dissociagdo e ionizagdo do ar visto que tais processos
sdo dependentes da pressdo e da temperatura, Toro (1997).

A composi¢do do ar em equilibrio a altas temperaturas (em termos de fragdo molar) ¢
dada como uma fung¢do da temperatura (7) com a pressdo (p) a latm. Nessas condi¢des, o O,
comega a dissociar a uma temperatura de 2000 K. A 4000 K o O, esta totalmente dissociado.
O N inicia seu processo de dissociacdo em torno de 4000 K, estando totalmente dissociado a
9000 K, (ANDERSON JR., 1989). A 9000 K inicia-se o processo de ioniza¢do, tanto do
oxigénio como para o nitrogénio.

Portanto acima de 9000 K tem-se um plasma parcialmente ionizado consistindo

principalmente de O, O, N, N" ¢ elétrons. Esse plasma ionizado é responsavel pelo
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“blackout” que ocorrem em varios veiculos espaciais em processos de reentrada na atmosfera.
Esses valores limites de temperatura sdo validos para pressdo atmosférica. Entretanto, as
condi¢des de pressdo e temperatura existentes em torno do corpo de reentrada sdo fungdes da

trajetoria de reentrada, Toro (1997).

2.5 — A Camada Limite e a Transferéncia de Calor em Escoamento Hipersonico

Os escoamentos com elevados nimero de Mach desenvolverdo temperaturas muito altas
na regido onde o escoamento diminui a velocidade, tal como na regido da camada limite
préxima & superficie do corpo.

A alta velocidade do escoamento hipersdnico gera uma grande quantidade de energia
cinética, quando a intensidade desse escoamento ¢ reduzida pelo efeito viscoso dentro da
camada limite, a perda de energia cinética ¢ transformada, em parte, em energia interna no
gas, o que ¢ chamado de dissipagdo viscosa.

Devido as altas temperaturas, a viscosidade aumenta e a densidade diminui. Com isso
percebe-se que a espessura da camada limite pode ser maior no escoamento hipersonico, com
o mesmo numero de Reynolds em relacdo a corrente livre, do que nos escoamentos subsonico
e supersonico.

A espessura da camada limite no escoamento hipersdnico pode exercer um efeito de
deslocamento no escoamento inviscido (despreza-se a viscosidade), fora da camada limite,
causando certa forma (forma do corpo) na camada limite parecendo que € mais espessa do que
¢ na realidade.

A parte exterior do escoamento inviscido é fortemente alterada devido a espessura da
camada limite. Tais mudangas no escoamento inviscido afetam o crescimento da camada
limite. Essas interagdes entre a camada limite e a parte externa do escoamento inviscido ¢
chamada de interacoes viscosas.

As interagdes viscosas podem ter um importante efeito na distribui¢do de pressao, assim
como na sustentacdo, no arrasto e na estabilidade de veiculos hipersonicos. Além disso, o
atrito na superficie e a transferéncia de calor sdo aumentados pelas interagdes viscosas.

O processo de transferéncia de calor através da camada limite em escoamento
hipersonico nao difere em principio do que ocorre no escoamento supersonico, embora certas

hipdteses simplificadoras tornam-se possiveis na camada limite hipersonica, como por
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exemplo, considerar parede ndo aquecida, pois a densidade na parte exterior aquecida da
camada limite deve ser menor do que proximo a parede.

A principal diferenca entre a transferéncia de calor nos escoamentos supersonico e
hipersonico, é que a diferenga de temperatura entre a corrente livre e a parede é maior no
escoamento hipersonico. Diferenciam-se também, pelo efeito da ionizagdo e da dissociag¢do do
ar nas elevadas altitudes, quando consideradas, pois sdo responsaveis por grande parte do
aquecimento na camada viscosa do escoamento, (ANDERSON JR., 1989). Logo, devido aos
elevados gradientes de temperatura, existirdo grandes mudangas na viscosidade.

O aquecimento aerodindmico dos corpos submetidos a velocidades hipersonicas ¢ um
problema ainda mais complexo na reentrada da atmosfera, onde € necessario dispor de
mecanismos para conter a dissipa¢do do calor através da superficie do corpo, o que seria

catastrdfico para a subestrutura, conforme serd apresentado nos proximos itens.

2.6 — Transmissao de Calor na Reentrada na Atmosfera

Quando um veiculo espacial se aproxima de uma atmosfera planetdria antes de
aterrissar, ele possui uma grande quantidade de energia potencial, devido a sua posicdo acima
da superficie do planeta, e energia cinética devido a sua posicdo velocidade; na vizinhanca da
atmosfera planetéria, entretanto, a energia cinética é predominante.

Veiculos de reentrada tem o dobro da energia cinética de um satélite em drbita circular
em torno da Terra. Logo, o maior problema na reentrada na atmosfera, consiste em converter
esta energia em uma forma que ndo danifique o veiculo ou seu conteudo, durante a passagem
pelas camadas da atmosfera até a aterrissagem, (KREITH, 1973).

Se toda a energia potencial e cinética de um veiculo, que entra na atmosfera do planeta,
fosse convertida em energia interna, o veiculo evaporaria. Entretanto, em virtude da
resisténcia dinamica do gas, a energia inicial do veiculo € transformada em energia interna do
gas que envolve o corpo, € somente parte dessa energia ¢ transferida na forma de calor para a
superficie do veiculo. O calor total fornecido a um veiculo durante a reentrada na atmosfera,
ndo depende apenas do aquecimento, mas também do tempo que o mesmo se processa.

Uma reentrada segura na atmosfera requer uma trajetéria propria de aproximacio,
responsavel pela diminui¢cdo da velocidade do veiculo, um projeto aerodindmico adequado e
um sistema de protecdo térmica superficial. No presente trabalho apenas o ultimo dos trés

problemas citados, sera abordado.
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O tipo de sistema de protecdo térmica da superficie a ser usado para uma reentrada
segura na atmosfera, depende fortemente da razido e da quantidade de energia cinética do
veiculo, que alcancam a superficie na forma de calor. A porcentagem de energia cinética do
veiculo que alcanga a superficie, na forma de calor, ¢ chamada freqiientemente de fracdo de
conversdo de energia. A fracdo de conversdo de energia depende da forma do veiculo,
velocidade, altitude e trajetoria.

Para proteger a estrutura e o contetido do veiculo do aquecimento superficial durante a
reentrada na atmosfera, uma variedade de sistemas de protecdo e resfriamento foram
propostas por trabalhos disponiveis na literatura: Masson e Gazley Jr. (1956); Vojvodich
(1971); Shimidt (1964) e Steg e Lew (1962).

Esses sistemas, geralmente envolvem a absor¢do de calor pelo material da superficie,
através de armazenamento de energia interna, mudanca de fase, ou uma reag¢do quimica ou
rejeicdo de parte da energia que chega, por meio de um fluxo de massa da superficie, ou pela
radiagdo.

O esquema de protecdo da superficie, devido ao aquecimento aerodindmico, provocado
pela velocidade hipersdnica na reentrada na atmosfera, é conhecido como protecdo térmica
ablativa, onde o termo ablativa oriunda do fendomeno fisico presente na reentrada da
atmosfera, chamado de ablag3o.

No presente trabalho o fendmeno ablativo serd considerado como um material de
protecdo térmica que se funde ou € ablatada ao atingir a temperatura de fusdo ou de ablagdo,

com remocdo de massa da superficie.

2.7 — Ablacao

Uma defini¢do apropriada para o fendmeno ablativo, gracas a sua complexidade fisica,
seria um processo envolvendo uma evaporagdo fisica (remog¢do de massa) ou pirolise na
superficie de um material exposto a um gas a alta temperatura, todavia ndo conta apenas com
o calor absorvido pelo processo de evaporacdo para a prote¢do térmica.

Logo, a ablagdo pode ser dividida em dois processos: ablagdo parcial que ¢
caracterizada pela remogao parcial do material da superficie e ablagdo total, caracterizada pela

perda total de massa do material da superficie.
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A interacdo do escoamento aerodindmico com o material ablativo resulta na erosdo de
uma pequena quantidade de massa, que ¢ sacrificada para a absor¢do de energia, controlando
a temperatura da superficie da subestrutura.

A capacidade de prote¢do de um sistema em ablagdo ¢ limitada mais pela carga total de
calor, do que pela razdo de aquecimento, porque o peso do sistema depende principalmente da
quantidade total de energia que deve ser absorvida durante a reentrada na atmosfera e a
aterrissagem. Uma camada isolante por trds do material em ablagdo serd ou ndo necessaria em
uma aplicacdo especifica, dependendo da temperatura de ablacdo, da condutividade do
material e da duragdo do aquecimento.

Para adquirir uma maior compreensao fisica do mecanismo da ablag@o e dos pardmetros
de importancia no processo, deve-se examinar o que acontece no ponto de estagnacdo de um

corpo rombudo, entrando na atmosfera, conforme Fig. 2.6.

Figura 2.6 — Escoamento sobre um coro de revolucdo durante a reentrada na

atmosfera.

O aquecimento devido ao atrito elevado produz um aumento na temperatura do material

solido para o ponto de fusdo ou de sublimacdo. A ablagdo que aparece na superficie produz
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uma camada fluida (liquida ou gasosa) que € transportada da interface por convecgdo para a
camada limite, entre a onda de choque e a camada limite. O material ablatado, usualmente ¢
vaporizado se mistura e esparge no meio do gas da camada limite, reduzindo assim a
transferéncia de calor por conveccdo e aumentando a camada limite.

O aumento da transferéncia de massa para a camada limite é provocado pelo aumento
da transferéncia de calor, que torna maior a camada e adiciona protegdo a superficie.

No presente trabalho, propde-se um modelo para solugdo de um problema de
aquecimento cinético devido a reentrada na atmosfera. Para equacionamento do problema,
utilizou-se o modelo fisico composto pelas equagdes diferenciais parciais da camada limite
hipersénico compressivel, assumindo como hipdtese simplificada, onde o ar ¢ tratado com a
hipotese de gas caloricamente perfeito, Apéndice C.

Nota-se que esse modelo deve ser empregado em altitudes onde os efeitos da
dissociagdo e eventual ionizagdo do ar ndo sejam tdo relevantes no processo de aquecimento
da superficie, a relagdo de altitudes para validar o modelo simplificado sdo encontradas em
literaturas, Anderson Jr (1989); Toro (1997) e Cotta e Mayall (2004). As propriedades sdo
calculadas através do choque normal, considerando o escoamento inviscido, e passadas como
condi¢do inicial da formag¢@o da camada limite hipersonica na superficie do corpo.

A solucdo do problema ablativo ¢é realizada mediante a aplicag¢do direta da técnica na
equagdo da condugdo de calor bidimensional, considerando a hipotese de Stefan, que supde
que o material ndo se decompde abaixo de uma temperatura de ablagdo, intitulada temperatura
de fusdo do material. Contudo, os pardmetros como condutividade térmica e calor especifico,
foram considerados constantes desde a temperatura inicial (7)) até a evolugdo da temperatura
de fusdo do material (7)). Ao atingir a temperatura de ablagdo (7, = 7)), o material comega a
se degradar para a camada gasosa. Para quantificar a velocidade ablativa e a posi¢do do

contorno considera-se a equacdo de balango de calor na fronteira, caracterizada pela presenca

do inverso do numero de Stefan v = habia , onde hab;aé o calor de ablacdo e €, é
cp\Ty =To ?

o calor especifico a pressdo constante do material da protec¢ao térmica.

De posse do potencial de temperatura transformado, oriundo da solucdo da camada
limite, ¢ possivel monitorar a temperatura no contorno para se calcular o fluxo de calor
incidindo diretamente na superficie, desde a temperatura inicial, passando pela temperatura de
ablacdo até o final do processo, quando restar uma por¢ao pré-determinada de material da
protecdo térmica na superficie, de modo a ndo comprometer a subestrutura do intenso

aquecimento.
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Um enfoque mais detalhado sobre o processo pode ser encontrado nas seguintes
Referéncias: Shimidt (1964); Lacaze (1967); Vojvodich (1971); Hasiao e Chung (1984);
Hasiao e Chung (1985); Sutton (1982); Ostrach (1964) e Thomas e Neier (1990).



47

3  Formulacdo Matematica para o Problema Ablativo

Nesse capitulo sdo apresentadas as caracteristicas do modelo matematico expresso
pela equacdo da conducio de calor, modelada como condi¢@o de aquecimento cinético devido
ao processo de reentrada na atmosfera. O modelo baseia-se na Formulagdo Classica do
Problema de Stefan, tendo com condi¢do do aquecimento aerodindmico um fluxo de calor

prescrito na fronteira do corpo de revolugao.
3.1 Abordagem Classica do Problema Ablativo (Problema de Stefan)

Considera-se um corpo de revolu¢do como o apresentado na Fig. 3.1, o corpo esta
sujeito ao intenso escoamento devido ao processo de reentrada, onde se desenvolvem
altissimas velocidades. O atrito entre o ar e a superficie do corpo, bem como, ao efeito de
dissociacdo do ar devido a onda de choque, provoca um intenso aquecimento na superficie do
corpo. O corpo possui uma prote¢do térmica, de espessura y,(?), a qual esta sujeita ao forte
aquecimento. O aquecimento nessa abordagem serd modelado mediante a aplicacdo de fluxos
de calor prescritos na face frontal do corpo de revolugdo, simulando o efeito de aquecimento

devido a reentrada na atmosfera.

Figura 3.1 — Geometria de Revolugao.
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Inicialmente o corpo encontra-se a uma temperatura T e € aquecido até que se atinja a
temperatura de inicio da ablagdo, T,,, a partir dessa temperatura o material da protecdo
térmica comeca a ablatar, o qual é perdido para o meio sobre a agdo do escoamento préximo a
superficie.

Diante da abordagem cléssica, nota-se duas situa¢des decorrentes do processo de
aquecimento cinético, uma fase onde o corpo ¢ aquecido até a temperatura de ablacdo
(Periodo Pré-Ablativo) e outra fase, onde o material da protecdo térmica ¢ ablatado e
removido para o meio (Periodo Ablativo). Essa abordagem ¢é também conhecida como
Abordagem Cléassica do Problema de Stefan. Obviamente, pode existir o periodo Pds-
Ablativo quando o material de protecdo térmica foi totalmente consumido e a estrutura do

veiculo estara sujeita ao fluxo de calor.

3.2 Modelamento Matematico

O problema ablativo ¢ modelado segundo a equacdo da condugdo de calor

bidimensional, a qual é apresentada na forma dimensional,

1 oT" .
ZW(%)’J):V% (x, 1) G.1)

onde, V2 ¢ o operador Laplaciano e a7 ¢ a difusividade térmica do material

ar =—- 3.1.1)

onde £k, ¢ a condutividade térmica, p € a densidade e ¢, € o calor especifico do material.
No presente trabalho as propriedades fisicas dos materiais utilizados como parametros
de teste para o modelo numérico foram considerados constantes em cada caso.

A Eq. (3.1) pode ser expressa da seguinte forma,
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1 or’ o1 o°T”
Z?(xayat): axz (X,y,t)+ 6y2 (X,y,l) (32)

As Eq. (3.2) representa a conducdo de calor através de uma dada superficie no sistema
de coordenadas cartesiano. Para uma andlise que corresponda ao tipo de geometria estudado
no presente trabalho, utiliza-se uma mudan¢a de coordenadas para o sistema Ortogonal

Curvilineo, o qual pode ser entendido mediante a Fig. 3.2.

Z . i3

Figura 3.2 — Sistema Ortogonal de Coordenadas Curvilineas.

Na Fig. 3.2 ¢ definido um conjunto de coordenadas curvilineas generalizadas, x;, x2, x3,
o qual tem sua origem no ponto P e seus respectivos vetores unitarios, iy , I, i3. O sistema de
coordenadas cartesianas pode ser representado no sistema generalizado de coordenadas

curvilineas da seguinte forma,

x = x(x;,%,,X3)

y:y(x13x29x3) (33)
z=2(x,Xy,X;)
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A forma diferencial do operador Laplaciano ¢ diferente para cada sistema de
coordenadas. Em coordenadas curvilineas, o operador Laplaciano pode ser definido

genericamente da seguinte forma,

V2= 1 0 ( hhy Op N 0 | hyh Op N 0 | hh, Op (3.4)
hhhy | ox;\ h Ox; ) Ox,\ hy, Ox, ) Ox;\ hy Ox,

onde, ¢ ¢ um escalar arbitrario.

O Jacobiano, em relacdo a Eq. (3.3) € dado por,

8(x,y,z)
8(x1,x2,x3)

(3.5)
Com o Jacobiano nfo nulo, tem-se
x =x(x,,z2)
x2:x2(x9y92) (36)
X3 =X (x,y,z)
O comprimento de arco de um elemento infinitesimal pode ser obtido da forma

(ds)* = (dx)* + (dy)* + (dz)* (3.7)

Derivando a Eq. (3.3) e substituindo na Eq. (3.7), tem-se

2 2 2
ox oy 0z
h) = — = = 3.8
) (5xlj +(6xlj +(8x1j -
oyt —[ 2+ By 2+ oz Y .
? 0ox, Oox, 0ox, '
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2 2 2

ox oy oz
h) =| — = - 3.8
) (éxj —{&%J —{8)%] G5

Para caracterizar um corpo bidimensional (2-D) ou um corpo com simetria axial, os

parametros contidos na Eq. (3.4), sdo definidos como segue,

x =< h=1+R(S)n u =u
X, =7 h, =1 U, =v (3.9)
xX;=¢ hy =[r(§)+ncosa(§)]m Uy = mw

onde, R(&) € o raio de curvatura da geratriz de revolugdo , r(&) é o raio da regido rombuda

(distancia da superficie do corpo até o eixo de simetria) U € o vetor velocidade, e

(3.10)

0 — para escoamento 2 — D
m =
1 — para escoamento com simetria axial

A Fig. 3.3 ilustra a geometria utilizada na analise do presente trabalho, lembrando que

para o caso bidimensional, o parametro u3;=mw=0, Eq. (3.9).

=TT T

Corpo solido

ag)

Figura 3.3 — Geometria de Revolugao.
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Aplicando a generalizagdo em coordenadas curvilineas, Eq. (3.4), na Eq. (3.1), tem-se a
equagdo governante do problema ablativo de conducdo de calor bidimensional para o sistema
ortogonal curvilineo, na forma adimensional.

A Fig. 3.4 ilustra as caracteristicas de um elemento infinitesimal no corpo de revolugao.

o | T Q,
> :T
Q4 7 =4l
o -
— i
5 L ol 7
e L2

Figura 3.4 — Elemento infinitesimal no corpo de revolucio.

onde, L; e L,, s3o os comprimentos adimensionais do elemento infinitesimal.

v" Periodo Pré-Ablativo

A equagdo governante, bem como suas condi¢des de contorno e inicial, para o Periodo

Pré-Ablativo nas variaveis adimensionais, € mostradas abaixo.

00(1,8,7) _ 9*0(n.6,7)  9°0(1.6.7)

P 2 2 >0
Tae( : ()9’7 69(655 o 0<E<] (3.11)
A(n,@%@(m% 0<p<l

onde,



o _
© , COS“@} B(n.&)=B(n.&)+C(n.8)

A, &) =
7<) Lt(n,é) b(1,€)

a(m,S)=1+R(S)m  ;  bm.5)=r(&)+ncosa(f)

onde,

1 {dr(cf) .\ dcosa((f)}

B —
O modme| dz T dz

Cn.6)=—~ {dR@}

n

3

amél de

com as seguintes condi¢des de contorno e inicial,

o0(n,6,7)
o¢

=0, £=0, 0<n<l
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(3.12a)

(3.12b)

(3.13)

(3.14)

(3.152)

(3.15b)

(3.15¢)

(3.15d)
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0<&<]
0(n,5,7)=0 7=0 | { d (3.15¢)
0<p<l

v" Periodo Ablativo

A equacgdo governante, bem como suas condi¢des de contorno e inicial, para o Periodo

Ablativo nas variaveis adimensionais, € mostrada abaixo.

00(1.6.7) _0°0(1.6.7) , 0°0n.6.7)

5 = 7 3 T>Tf
‘ 0 on aea(; , Jo<e< (3.16)
40T Fp. o LD sy <)
com as seguintes condi¢des de contorno ¢ inicial,
mzo, n=0, 0<¢&<I (3.17a)
on
0n.&,v)=1, n=0(&7), 0<E<I (3.17b)
%;f’t)zo, E=0, o8& r)<n<l (3.17¢)
(Zf’f)?Qz(f)’ £=1, S(Er)<n<i (3.17d)
{5(§,r)£§£l
(m.&.7)=0,(n.¢7) . c=5. [0<n <1 (3.17¢)
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onde, 97(17,$,7) ¢ a distribui¢do de temperatura obtida no Periodo Pré-Ablativo para o tempo

Tr, ou seja, essa € a temperatura de inicio do processo ablativo.

O problema envolve uma fronteira mével, cuja posicdo deve ser determinada apds o

inicio da ablagdo do material da protecdo térmica, 7r. O tempo de inicio do processo ablativo

¢ determinado verificando quando a temperatura na superficie do material atinge a

temperatura de ablagdo ou de fusio.

A equagdo de balango de energia na fronteira ¢ utilizada como equacio para determinar
a posicao da fronteira e acopla o campo de temperatura do sélido com a espessura de material
a ser ablatada em funcdo do fluxo de calor oriundo do escoamento externo. No modelo de

ablacdo bidimensional foi proposta a seguinte equacdo, (HASIAO; SHUNG, 1984).

_ 1+[d§(§’r)r}ag(n’é’f)+vdé,(g’z-)—Ql(r) (3.18a)

dé on dr

onde, 6?(77, é, r) ¢ o perfil de temperatura do Periodo Ablativo, v ¢ o inverso do nimero de

d¢(é,7)

dr

Stefan e representa a por¢ao do material da protecdo térmica ndo ablatado.

No modelo de ablagdo unidimensional a equacdo de acoplamento tem forma

od (n,7) Vd5(r)

on dr

=0(7) (3.18b)

onde, Ci)(n, 7) representa a distribuigdo de temperatura do Periodo Ablativo.

As variaveis adimensionais, a obtencdo da equagdo de acoplamento a partir do balango
de energia na fronteira encontra-se no Apéndice A. A manipulacdo da Egs. (3.1) para se obter

a Eq. (3.11) sdo apresentados no Apéndice B.



56

3.3 Andlise do Processo de Aquecimento cinético pelos Métodos Simplificados

Os Métodos Simplificados ou de Engenharia, sdo utilizados para estimar o aquecimento
cinético em processos onde se consideram o desenvolvimento de velocidades elevadas, como
¢ o caso da reentrada na atmosfera de veiculos espaciais onde o numero de Mach ¢
suficientemente alto, a ponto de causar severo aquecimento aerodindmico na superficie do
veiculo.

Tais métodos baseiam-se no calculo do fluxo de calor incidente em uma dada
superficie, sendo necessario o conhecimento das propriedades do ar atmosférico em cada
altitude percorrida durante o voo descendente.

Para se obter tais valores ¢ calculada a trajetoria de reentrada do corpo, simulando
juntamente com o modelo difusivo o efeito do processo ablativo sobre a protegdo térmica do
corpo. A trajetdria serd tratada mais adiante, bem como as caracteristicas adotadas para o
modelo matematico que a representa.

No presente trabalho o cdlculo do fluxo de calor serd acoplado ao modelo de
aquecimento aerodindmico da superficie, simulando o efeito do atrito viscoso entre o ar
atmosférico e a superficie do corpo, assim como do processo de dissociacdo e possivel
ionizagdo do ar atmosférico apds formacao da onda de choque normal ao ponto de estagnacao

do corpo de revolugdo.

3.3.1 — Método Simplificado de Tauber

O Método Simplificado de Tauber, Anderson Jr. (1989), ¢ o0 método mais simples para o
calculo do fluxo de calor no ponto de estagnacdo de um veiculo em escoamento hipersonico
na reentrada na atmosfera.

O fluxo de calor ¢ dado pela seguinte expressao,
4. = PLUYC 3.19)

onde, N, M e C sdo constantes que dependem da geometria e da condigdo do escoamento
(laminar ou turbulento). Para o ponto de estagnacdo em regime laminar N ¢ M assumem,

respectivamente, os valores de 0.5 e 3. A constante C é calculada pela seguinte relagdo,
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C:1.83><10_81‘3;[1/2 (I—Z—WJ (3.20)

0

onde, Ry ¢ o raio do nariz do veiculo, A, e hy sdo as entalpias da parede e de estagnacio,
respectivamente. A entalpia na parede e a entalpia de estagnacdo sdo dadas, respectivamente,

pelas seguintes equagdes,

h,=c, T, (3.21)
hy=h, +—= (3.22)

onde, a entalpia estatica (h,) ¢ calculada na temperatura T, e € € o calor especifico a

pressdo constante do ar atmosférico.

3.3.2 — Método de Van Driest

O Mcétodo de Van Driest (1956) ¢ utilizado para efetuar o calculo em regime laminar,
do fluxo de calor na regido de estagnacdo em torno de uma esfera.
A expressdao que quantifica essa analise, conforme mostrado por Van Driest (1956), é

apresentada a seguir,

g, =0.763Pr ™ (p,u,)"* . [= (hy,, —h,) (3.23)

onde, Pr ¢ o nimero de Prandtl, p. ¢ a densidade do ar depois da onda de choque normal e 1z, ¢

a viscosidade dada pela Equagdo de Sutherland, conforme segue

:ue _ Te T;’ef _S
lLlref Y;ef I,-S§

e

(3.24)
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onde os valores de referéncia para a Eq. (3.24) sdo: .= 1.789x1 0° kg/ms, T, rof = 288 K €
S=110K.

A entalpia adiabatica na parede, 4., ¢ dada por
h,,=h+r(hy—h,) (3.25)

onde, 4, ¢ a entalpia avaliada a T, e r € o fator de recuperagdo. Para escoamentos laminares,

¢ dado pela seguinte expressao,

r=~/Pr (3.26)

u
Para escoamento hipersonico, o gradiente de velocidade, d—e, ¢ obtido pela seguinte
s

equacdo; Anderson Jr. (1989),

= (3.27)

onde, s ¢ a coordenada paralela ao escoamento do gés na camada limite hipersénica e Ry € o
raio do nariz do corpo de revolucio.

O subscrito “e” presente nas equagdes do método de Van Driest Egs. (3.23) — (3.26),

correspondem as condi¢des na fronteira da camada limite, ponto 1 na Fig. 3.5.
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Figura 3.5 — Pontos de interesse no calculo das propriedades termodindmicas
apos a onda de choque.

Na regido do ponto de estagnacdo, ponto 2 na Fig. 3.5, os valores de subscrito “e” sdo
calculados utilizando as relagdes do choque normal, considerando que o ar se comporta como
um gés caloricamente perfeito.

As relagdes do choque normal para célculo das propriedades termodindmicas,
assumindo que o ar € um gas que se comporta como um gas caloricamente perfeito, apds a

onda de choque no ponto de estagnagdo, ¢ mostrado no Apéndice C.

3.4 Trajetoria de Reentrada

Com a finalidade de avaliar o aquecimento na regido de escoamento compressivel, em
torno do ponto de estagnagdo do corpo rombudo, foi adotado um modelo que representa a
dindmica da reentrada atmosférica do corpo pela atmosfera densa. O modelo utilizado ¢
conhecido como Reentrada Vertical sem Sustentacdo, (REGAN; ANANDAKRISHNAN,
1993).
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Através do modelo de reentrada atmosférico, € possivel acoplar o calculo das
propriedades atmosféricas do ar em cada altitude (U.S. STANDARD ATMOSPHERE, 1976).
Tais valores s@o necessarios para o calculo do fluxo de calor que ird incidir diretamente na
superficie do corpo, bem como a taxa de material ablatado consumida através da trajetéria de
reentrada.

O modelo adotado para o calculo da trajetéria representa o comportamento fisico,
variagOes de altitude e velocidade, de um determinado corpo ao entrar através da atmosfera,
sofrendo uma rapida variacdo de densidade.

As equagdes governantes para o calculo da trajetoria de reentrada, considerando o

modele de Reentrada Vertical sem Sustentagdo, sdo mostradas abaixo,

av Pg |2

& (ZBJ g (3.28)

dh

—=_)

” (3.29)
-h

onde,

H — Escala de altitude atmosférica [m];
h — Altitude geopotencial [m];
po — Densidade ao nivel do mar [kg/m’];
p — Densidade do ar atmosférico calculado ao longo da trajetoria de
reentrada [kg/m3];
B — Constante térmica [kg/(m-s—Kl/z)];
V — Velocidade obtida na trajetoria de reentrada [m/s];
g — Aceleragdo da gravidade [m/s*];

t — Tempo de percurso da trajetoria de reentrada [s].

As constantes envolvidas no modelo de reentrada tem os valores mostrados na Tabela 2.
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Tabela 2 — Constantes para o calculo do modelo de reentrada atmosférico.

H (m) h (m) mkg/m®) A kg/(m-s-K¥) g (m/sd)

Constantes

300 000 6700 1,752 1,325%107 9,81

O problema envolvendo o sistema de equacdes diferenciais ordindarias representados
pelas Egs. (3.28), (3.29) e (3.30), foi resolvido através do método de Runge Kutta e
incorporado a metodologia de calculo numérico da solucdo do trabalho. O tempo ¢ um valor
atribuido a cada iteragdo executada pelo programa principal e incorporado ao modelo de
calculo da trajetoria de reentrada.

Os resultados obtidos através do calculo da trajetéria de reentrada, sdo apresentados
juntamente aos resultados do presente trabalho no Capitulo 5. A trajetoria de reentrada foi

calculada a partir da altitude de 300 km.
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4 Aplicacdo da Técnica da Transformada Integral
Generalizada na Solucéao do Problema Ablativo

Esse capitulo destina-se a aplicacdo da Técnica da Transformada Integral Generalizada
para resolver o modelo de condugdo de calor adimensional acoplado com o movimento da
fronteira. O sistema de equacdes diferenciais ordinarias resultantes define a solug¢do do
modelo, temperatura e velocidade ablativa, que serdo resolvidos numericamente através do

desenvolvimento de um cddigo na linguagem Fortran.

4.1 Modelo Matematico para o Corpo de Revolugdo Bidimensional

Para a solug@o do problema ablativo o potencial de temperatura foi separado em duas

partes,

0(77,5,2-)=61(05§77)+92(77’§’T) (41)

A solucdo do problema serd efetuada mediante a homogeneizag¢do das condicdes de
contorno, para tanto, sdo definidas duas novas varidveis cujo resultado corresponderd a

solugdo do Periodo Pré-Ablativo.

v" Periodo Pré-Ablativo

6,(n.E,0) =6 (1,,7) +%n2 42)
0y (1. E,7) =0, (1.£.7) —%52 @3)

Substituindo as Egs. (4.2) e (4.3) na Eq. (3.11),
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oG (.57 04 .57 &4 (&)
o7 o’ o¢?

A og (77;75 7,

(4.4)

[B(n,§)+C(n,§)]aq+f’T)+R(m§,f)

onde, a variavel B (17,€,7) ¢ da forma

2

R(1,¢,0)=0(7)-0i(r )—+A(77 O (7)n (4.5)
com as seguintes condi¢des de contorno e inicial,

06 (.60 _ pog. 00 &) _

; 0 n=1 4.6
on o (4.6)

661 (77987)_0 £=0. 891*(779537):0 E=1

Py Py 4.7)

2

6, (1,£,0)= f,(1.£) =0, (0>'77 4.8)

Para transformarmos a Eq. (4.4) na direciio ¢ definimos um problema auxiliar e

homogéneo de autovalor da seguinte forma,

a‘/’(SZ)Jrﬂll/,l(g) 0.0<8<! . =123 . *7)



Com as seguintes condi¢des de contorno

vid _,

L E=0 - =
2¢ 0 & s =123, ...

i) ¢=l =123 ..

O problema auxiliar de autovalor tem a seguinte solugdo,

wi(§)=J;cos(mé) ; i=1,2,3, ...

/ 2
J. = . ;—
i 1(0+6,) i=1,2,3, ...

LW
y7 =(1—1)7 ; i=1,2,3, ...

64

(4.8a)

(4.8b)

(4.92)

(4.9b)

(4.10)

onde J; ¢ a norma do problema de autovalor, y; sdo as autofungdes e £ sdo os autovalores.

Utilizando a propriedade de ortogonalidade do problema de autovalor, obtém-se a

norma das autofungdes, dada por

I
Ni2 = I[cos(ﬂiﬂ)]Qdﬂ ; i=1,2,3, ...
0

(4.11)
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Define-se o par Transformada Integral e Inversa como mostrado por Ozisik e

Mikhailov, (1984) e Diniz (1996),

51'*(77,?)= gl//i(f)@*(méf)dé ; Transformada (4.12)
* < '//i(SZ)N* . . ~
o; (ﬂ,faf)—ZT@i (n,7) ; Férmula de Inversao (4.13)

Apos algumas manipulagdes matematicas impostas pela TTIG, (COTTA, 1993), obtém-

se a equagao transformada,

00.(n,7) 8%6.(n,7)

+1°6,(7,7) = a—2+f’,-(f7,r)+ M)+ N;(.7) 3 i=1,2.3, ..
n

(4.14)

com a seguinte condicdo inicial,

6,(n,0)= fi(n) ; i=1,2,3, ... (4.15)
e as seguintes condi¢des de contorno,

0.

96 (07 o p=0 . =123 ., (4.16a)

on
00, T
0401T) _o pot =123 (4.16b)
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Para transformar no problema de autovalor a Eq. (4.14) segundo a direcdo 7 define-se

um novo problema auxiliar de autovalor,

& ¢;7(’7)+1 #D=0 ; i=123 . (4.17)

com as condi¢des de contorno,

9¢,(1)
—:O :0 D —

on n=0 ;=123 . (4.18a)
oo

%;77)—0 n=1;i=123 .. (4.18b)

Pela solugdo da Eq. (4.17) obtém-se as autofungdes e os respectivos autovalores para o

problema auxiliar de autovalor,

G (1) =1,,c08(A, 1) 5 m=1,2,3, ... (4.19a)
o= -2 =1,2,3 4.19b
m (1+5m) ) m=1,z,9, ... ( . )
A =(m=Dr m=1,2,3, ... (4.20)

onde, 1,, ¢ a norma do problema de autovalor, @, sio as autofungdes e Ansio os

autovalores.
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Realizando o mesmo procedimento na transformagdo da variavel & define-se o par

Transformada Integral e Inversa,

X L,
00 (D)= [0, 1.0, () ; i=123, .. ; Transformada (4.21)
0
n* _ - ¢m(77)4* .o . 4 5
0; (n.7)="> ; 0. (r) ; i=1,23 .. ;  Formulade Inversio (4.22)
m=l *m

Manipulando as equagdes conforme a definicdo da TTIG, (COTTA, 1993), resulta no

sistema de equagdes diferenciais ordinaria,

de:;n(f) 2 N = > s ) i=123..

d—r+ (4" + Ay )0, (7) = B, (7) + M, (T) + Ny (7) 5 5y = 1,2,3, .. (4.23)
com a seguinte condigdo inicial,

N A i=1,2,3,..

OO = fim 5 m=1,2,3,.. (4.24)
Sabendo que,

N L 11

B(0)= [P i, (n)dn = [ [wi(&)dy (DR (1.8, 7)dédn (4.25a)

0 00

A 1 11/
Fin@ = [fiDé, Ddx = [ [w; (), () /(7. E)dédn (4.25b)
0 00



2k ! 06 (n,&,7)
M, (7) = [M;(7,7)¢,,(m)dn = | Iw,-<§>¢m<n)A(n,§)Td§dn
0 00

2 L 11 -
Nin(2)= [N, 7,20 ()l = | I%(?)%(U)Mmf)Méff)dgd
0 00

Substituindo as Egs. (4.1) e (4.3) na Eq. (3.11),

00y (n.60) _00) &0 &6 (1.6,7)
or o’ o¢’

06, (1,&,7)
oc

A @592 (7;5 0,

[B(1,7)+C(17,7))] +B(1,¢,7)

onde,

%(n,é,r)=—%+§—§§2—[B(n,§>+cm,§>]%§

Com a seguinte condi¢do inicial,

2

0, 0.60)= (1.9 = 0,05
e com as seguintes condi¢des de contorno,

06, (n.6.7) _,

; 1=0
on

68

(4.25¢)

(4.25d)

(4.26)

4.27)

(4.28)

(4.292)
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06, (n.£.7) _,

; n=1 (4.29b)
on

00, (1.6.0) _o . £

o (4.29¢)

00, (E7) oy

o (4.29d)

Para transformar no problema de autovalor a Eq. (4.26), define-se um problema auxiliar
do tipo da Eq. (4.7) e realizando o mesmo procedimento analitico descrito anteriormente para

se obter a transformag@o, define-se o par Transformada Integral e Inversa da seguinte forma,

I
Z; (1.0) = [wi (O, (n.€,0)dé Transformada (4.30)
0
0, (n.£.0) =Y wi(OZ (n.7) Formula de Inversdo 4.31)
i1

Obtém-se a seguinte equagao transformada:

82* , T ~ % 822* , T ~ ~ ~
D) 27 ey = D L & )+ T, )+ 0,0) s =123, .
or 877
(4.32)
com a seguinte condicdo inicial,
7. 1,0)=k(n,7) ;3 i=1,2,3, .. (4.33)

e com as seguintes condi¢des de contorno,
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oz (n,

9Zi 7)o =0 . =123, . (4.34a)
on

o7,

%:o o =1 ;=123 . (4.34b)
n

Para transformar na direcdo 7 define-se um problema do tipo da Eq. (4.17) e

definindo-se o par Transformada Integral e Inversa,

. 1
Zy (@) = [6,(DZ (1.0)dn 5 =123, ... ; Transformada (4.35)
0
Zi 1,0 =Y. 6uDZi (7)) & =123, ... : Formula de Inversdo (4.36)
m=1

Portanto, substituindo a Eq. (4.35) na Eq. (4.4), a partir da defini¢do da TTIG, (COTTA,

1993), obtém-se uma equacao diferencial ordinaria,

i=12,3,..

dZ: - (T 2 2 2 2

—2"7( ), (47 + AV Zigg(0) = S () + T (D) + Up (7) 5 =123, . (4.37)
com a seguinte condicdo inicial,

2 2 i=1,2,3,..

Zin(O) =l (0) 5 1y 2123, (4.38)

onde,

A 1 11
S (@) = [S;00, D), ()dx = [ [P (17, &, 001 (),, (M) Edny (4.392)
0 00
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A 1 11

i (2) = [0, ), ()dx = [ [ /(7. O i (E), (M) d Ed (4.39b)
0 00

. 1 11 *

To(2) = [T, O (1)l = | IA(n,§>wi(§>¢m(n)aez+7f’”d§dn (4.390)
0 00

06, (n,&,7)

oe dédn (4.394d)

A 1 1l
Uin(@) = [U;(0. 0, () = [ [B(1, i (E),, ()
0 00

Resolvendo-se as equagdes diferenciais ordindrias, Eq. (4.37), Eq. (4.38) e Eq. (4.39)

obtém-se a distribuicdo de temperatura para o Periodo Pré-Ablativo.

0, &E,7) =10, (D) + ) Y. 1, c08(Ayx)0,,, (T) + I 1, Zy 1 (2) + 1, D J; cos(1;v) Ziy (7) +
m=2 i=2

2
9w
O~ —r¢

(4.40)

Concluido o periodo Pré-Ablativo, inicia-se a solu¢do do Periodo Ablativo onde a

condig¢do inicial € obtida utilizando o potencial de temperatura obtido no Periodo Pré-Ablativo
para ¥ =7, onde 7y corresponde ao tempo de inicio da fusdo do material da protegdo térmica.

Define-se um potencial para homogeneizar as condi¢des de contorno,

G (n,&,7)=0(n,&,7)-1 (4.41)

v" Periodo Ablativo

Substituindo a Eq. (4.41) na Eq. (3.16) tem-se,



72

0G"(n.6,7) _0°G (n.6.7) , 92" (1.6.7) 0G™(11,8,7) | B 100 (1:E.7)
2 9

+A(n,9)
ot on? o& on o¢
(4.42)
com as seguintes condi¢des de contorno,
oG
0G0t o p=0, 0s¢sl (4.43a)
on
G (1.6,0)=0; n=n,(r) ; 0s&<! (4.43b)
oG" (1, ¢,
%:O ;=0 ;0<n<n,() (4.43¢)
0G" (1,£,
(6%57)=—Q2(7); £=0 ;0<p<n,() (4.43d)

onde, 7, (r) =1-0 (5, r) (porcao do material ndo ablatado) e com a seguinte condi¢ao inicial,

G* (779 é:’ T) = einicial (77’ QZ’ T) -1 > r= Tf (444)

Para transformar no problema de autovalor a Eq. (4.42) na direcdo 7 , define-se um

problema auxiliar de autovalor, como segue,

2
0 ¢i(77,2§’r)+27'2¢i

7,6,7)=0 ;=123 ... (4.45)
on

com as seguintes condi¢des de contorno,
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og.(n, &t

9020 ; =0 ;i=123 .. (4.46a)
on

$(1,$,7)=0 ; n=n,(z) ;i=1,2,3, ... (4.46b)

Pela solu¢do da Eq. (4.45), as autofungdes (¢) e os autovalores (4;) sdo

respectivamente,
¢,(n,8,7) =B;cos(A4n) ;i=123, .. (4.48)
(2i-1)
A= T .=
o ;i=1,2,3, ... (4.47)

Definindo-se uma autofun¢do normalizada (K;), tem-se

¢i(779 é:vz-) _ \/5 COS|:(2i—l)7Z’

K;(n,é,7)= = n} 1i=1,2,3, ... 4.48
i Ni1/2 \/% 27717 ( )

Apos algumas operacdes matematicas utilizando as Eqgs. (2.53) e (2.59), define-se o par

Transformada Integral e Inversa,

~ %k 77[] *
G/ (&.0)= [Ki(n.E.0)G (n.¢,0)dn Transformada (4.49)
0
G (1,E,7)=Y K;(n,£,0)G/ (é,7) Formula de Inverséo (4.50)
i1

Logo, aplicando a defini¢do obtemos a seguinte equagao,

dG; (£,7)
dr

0 . ~ % 25 %
PRGN+ Y 4G (-3 B, 2GS D) _OOIET)
J=1 Jj=1

o o2 0. @51



onde, i=1,2,3, ... .
As matrizes contendo os termos transformados sdo mostradas abaixo

My
IK(UQZ )Md _J‘K(ng )M
o¢?
o KJ(Uafaf) d?]

fKW§ﬂMW§%—£ELLM—I&méﬂNm@
on 0 0g

Ui
(+§)d77 + [Ki(1,£,0)N@, K ;(,,7)dn
0

—MKmf)

com as condi¢des de contorno transformadas,

iéﬂ&ﬂQﬁégééﬂ—ﬁ@TKb@) E=1 . i=123 .

onde,

K.(n,&,7) i=1,2,3, ..
JK( 9% )1—5 T3 2123,

fiy, )= F( )2 . i=123 ...

(2i-Dz
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(4.52)

(4.53)

(4.54)

(4.55)

(4.56)

(4.57)

Para a transformada na dire¢ao ¢ adota-se um novo problema auxiliar de autovalor

;/’(g)w,w &)=0 ; i=123, ..

(4.58)
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com as seguintes condi¢des de contorno,

oyi(S)
l/la—gzo : &§=0 ;=123 ... (4.59a)
Iyi(&)
Vé_fzo - E=1 =123 . (4.59b)

A solugdo do problema auxiliar de autovalores fornece as expressdes para o calculo das

autofuncdes () e dos autovalores (1),
k-1
vi(8)= cos[%r:} k=123, ... (4.60)

_(k-1)

T s k=123, 4.61)

Hi

Define-se uma autofuncdo normalizada (£)) da seguinte forma,

i (o)

Ek(é:) = Nkl/2

k=123, ... (4.62)

Realizando o mesmo procedimento anterior, Eq. (4.42), transformando a Eq. (4.51) ¢

possivel definir o par Transformada Integral e Inversa,

A L,
Gy ()= [G (&, 0)E (&)dé Transformada (4.63)
0

~ % N 2%
G (&,7)=2 Ex(§)Gy (1) Férmula de Inversdo (4.64)
k=1
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Utilizando a defini¢do da TTIG, (COTTA, 1993), substituindo a Eq. (4.63) na Eq.

(4.42) obtém-se o seguinte sistema de equagdes diferenciais ordinarias.

A i=1,2,3,..

(r) JCI
k +ZZ T (7)=0y k=123
j=1m=1 b

onde,

Piiw = 8, 8umbti’ + J{A,,Ek@E (&)~ ByE, (&) L (5)}4@:

/
8 [47 (£ E(O)E, (E)dé + Cy(1,7)Ey (DE,, (1) - C;(0,7) E; (0)E,,,(0)
0

O termo fonte da Eq. (4.65) € definido como,

0, = E,() /.(1,0)0y(7) 5 k=123, ..

A equacgdo de balango da energia na fronteira na forma transformada, € do tipo,

_Qzljdcf_ {Qle QleJ
pl1-22° Do e T2 |\ © gy
-2 r

i=1 k=1 /

£Q i+ 1 (k-1)
{ ( Q2]]ZZ<2zl)wﬁ< 1) 20k(>J ¢ { ﬁy}dé

otermo ¥ ¢ representado pela seguinte expressio,

_ 617, ()0, ()0, (- )
157 (c)03 (v)+40F (e )k —1)*

onde, v¢é o inverso do numero de Stefan.

(4.65)

(4.66)

(4.67)

(4.68)

(4.69)
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O sistema representado pelas equagdes, Eq. (4.65) ¢ Eq. (4.68), pode ser resolvido
numericamente, apds o truncamento do sistema para uma ordem finita suficientemente grande

N.

Com a solucdo das Eqgs. (4.65) e (4.68) ¢ possivel obter os valores das incdgnitas,

profundidade de material da protecio térmica nio ablatado, 7,(z), bem como da velocidade

de ablacdo do material, v(r)zdL(T). A solucdo numérica estd acoplada a reentrada do

dr

veiculo espacial na atmosfera terrestre, cujos valores sio associados aos calculos de 7,(z) e

v( ) dny, (7)

T)= 4 ao longo da trajetdria de reentrada.
T

4.2 Simplificacdo do Modelo Matematico para o Caso do Corpo de Revolugao

Unidimensional

O problema de transferéncia de calor unidimensional agora ¢ abordado de forma
simplificada. Da mesma forma que foi apresentada no item 4.1, para o caso bidimensional, o
corpo de revolugdo (corpo rombudo) esta sujeito a um fluxo de calo transiente, representados
pelas teorias de Tauber e Van Driest, na superficie externa.

O fluxo de calor tem a direcdo da coordenada adimensional 7, perpendicular a
superficie do corpo. A parte interna do corpo, “Subestrutura”, esta isolado do processo de
aquecimento aerodindmico provocado pelo atrito do ar atmosférico com a superficie do

veiculo espacial, nesse caso representado pela geometria da Fig. 4.1.
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Figura 4.1 — Aquecimento aerodinamicosobre veiculo espacial,

com forma geométrica de revolucéo — corpo rombudo.

No presente trabalho considerou-se constante as propriedades fisicas do material de
protegdo térmica, onde a temperatura inicial da superficie externa do veiculo ¢ conhecida (7)),
r é o raio da regido rombuda, R € o raio de curvatura da geratriz de revolucdo e « representa o
angulo da tangente a superficie com o eixo do corpo.

A seguir seré apresentada a formulagdo matematica abrangendo a aplicagdo da TTIG no

caso unidimensional mostrado na Fig. 4.1.

v" Periodo Pré-Ablativo

O problema de conducdo de calor devido ao aquecimento aerodindmico ¢ governado pela

seguinte equacio,

o0 (n,7) _ o*®(,7) _{ R cosa jaq)(ﬂ,f) 4.70)

or on’ 1+Rn R+ncosa ) on
Sujeito a seguinte condi¢do inicial,

®(7,7)=0 . 7=0 . 0<py<lI 4.71)



79

com as seguintes condi¢des de contorno,

o0 (n,7)
il AR D) B
877 77:0 s > (472)
o0 (n,7)
=0(7) . 0
on |, (z) ;o> (4.73)

Considerando que CD(’]J) seja o potencial de temperatura adimensional, define-se uma

homogeneizagdo das condi¢des de contorno da seguinte forma,

2

®(¢,7)= @(n,f)-%g(f) (4.74)

A equagdo governante, bem como suas condi¢des de contorno e inicial, para o Periodo

Pré-Ablativo nas variaveis adimensionais, sio mostradas abaixo.

b (n,t PR n,t A (n,t
;, ! 0,,752 o (n)%ﬂf (.7) (4.75)
onde,
2
1 (n.0)=[1+21(n)]0(r)-"-0() (4.76)
R cosa
1(77):{1+R77+r+ncosa} (4.77)

O problema tem a seguinte condi¢ao inicial,

2
(7.7)=-"1-0() ; 7=0 ; 0<n<! (4.78)
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Com as respectivas condi¢des do contorno,

0@ (n,7)
— =0 . 750
on |, T (4.79)
0D (,7)
=0 . 7>0
on 1,0 (4.80)

Através da definicdo imposta pela TTIG, (COTTA, 1993), define-se o seguinte

problema auxiliar de autovalor,

Ly (n)=E7;(n) 5 =123 .. (4.81)

com as seguintes condi¢des de contorno,

op(n) _,
on |, (4.82)
ov(n)| _,
on |, (4.83)

onde, ‘/7(77) sdo as autofungdes ¢ H s30 os autovalores.
A solugdo da Eq. (4.81) com as condigdes de contorno Eqs. (4.82) e (4.83) ¢

apresentada abaixo,
i =cos(n) ; i=123 .. (4.84)
Hi =it j=]123 .. (4.85)

Com a seguinte norma das autofungdes,

Ny= [ 7t (n)dn ; i=123 .. (4.86)
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onde, L=—52( )/8772 )

Defini-se o par Transformada Integral e Inversa,

1

O(7)= [7:(n)® (. 7)dn . Transformada (4.87)
0
) _ - _i(g)(f)_ . x
(U,T) Z N I(T) ; Férmula de Inversédo (4.88)

~
Il
—_

1

Substituindo a Eq. (4.87) na Eq. (4.75) obtém-se o sistema de equagdes diferenciais
ordinarias. Esse sistema representa a condi¢do que devera ser resolvido para se obter o perfil

de temperatura do Periodo Pré-Ablativo.

ﬁ%- = O =~ 1
Oi,fr)+ﬂi2q)i(f)+§i(z—):Zq)j(T)Aij(T)"'JWi(n)][(ﬂaT)dU =123 .. (4.89)
J=1 0
onde,
1
g ()= [[®(n.7) Lz (n) -7, (n) LB (n.7) ]dn (4.90)
0
S dv(n)
4 N—jofl(n)%(n)Wn 4.91)

_ 1
@;(0) =——Q;0) [7*w: (n)dn (4.92)
0
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Conforme mencionado anteriormente, resolvendo a Eq. (4.89) obtém-se o perfil de

temperatura do Periodo Pré-Ablativo, como segue,

@D(W)Zi%- +%2Q(T)+<Dav(f) (4.93)

i
i=1 i

O termo Pav mostrado na Eq. (4.93) é o potencial de temperatura médio, definido por
Mikhailov e Ozisik, (1984).

Com o perfil de temperatura do Periodo Pré-Ablativo determinado, inicia-se a solucdo
do Periodo Ablativo. A partir dessa fase o material ja atingiu a temperatura de ablagdo,
tornando possivel a determinagdo da posi¢do do contorno em movimento o(z), do material
ndo ablatado, bem como a velocidade de ablag¢do V(7) do material da protecdo térmica durante
o processo de reentrada. A determinagdo da velocidade de ablagdo depende da equagdo que €
obtida diretamente do balango de energia na fronteira do corpo, conforme apresentado no

Apéndice A.

O perfil de temperatura inicial do periodo ablativo ¢ igual ao perfil de temperatura do

periodo pré-ablativo, quando for atingido o tempo de inicio da ablacdo do material da

protecio térmica, ou seja, Pp4 (77,2') =®ppy (77,2') ,T=Ty,

v" Periodo Ablativo

Define-se a seguinte homogeneizacdo das condi¢des de contorno,

&(,7)=0(1,7)-1 (4.94)

Associando a variavel de homogeneizagdo a posicdo da fronteira, em relacdo a porgdo

ndo ablatada de material da prote¢do térmica, tem-se,

o(r)=1-n; ; 7>7; (4.95)
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onde, 771 (T) representa a posicdo da fronteira sob o processo ablativo.

Substituindo a Eq. (4.95) na Eq. (4.70), tem-se

e RNt
(4.96)
O problema tem a seguinte condi¢ao inicial,
O(n.7)=@(n.7)-1 ; T=17/ (4.97)
Com as respectivas condi¢des de contorno,
a‘i)_a(Z’T) ~0 . 7=0 (4.98)
®(n,7)=0 ; n=5(r) (4.99)

A equagdo de balanco da energia na fronteira passa a assumir a condi¢@o para o calculo
da velocidade ablativa ao longo da trajetdria de reentrada, como apresentado no Apéndice A,

a equagao ¢ do tipo,

od (n,7) , ds(z)

on dr

=0(7) (4.100)

onde v¢é o inverso do nimero de Stefan.

Através da definicdo imposta pela TTIG, (COTTA, 1993), define-se o seguinte

problema auxiliar de autovalor,
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L@(n,r)=§@i(n,r) (4.101)

com as seguintes condi¢des de contorno,

dw(n,7) 0
“on Y (4.102)
6(77,7)‘77: () 0 (4.103)

onde @ sdo as autofungdes e € s@o os autovalores.

A solugdo da Eq. (4.101) com as condi¢des de contorno Egs. (4.102) e (4.103) ¢

apresentada abaixo,

(n,7)=cos(&(z)n) ; i=123, .. (4.104)
_ 2i-1
%(T)Z% =123, .. (4.105)

Com a seguinte norma das autofungdes,
M;(7)= ff(f)cos2 (& (r)nldn ; i=1,23, .. (4.106)

Define-se uma autofun¢ido normalizada do tipo,
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— w;(n,7
Ki(’”)zL)l L i=123, . (4.107)

[M(e) ]2

Defini-se o par Transformada Integral e Inversa,

&)(T): Jf(r) _i(ﬂaf)‘i)(ﬂ,f)dﬂ ; Transformada (4.108)
(i)(ﬂ,f) = Zl?i (U»T)Ci)(f) ; Férmula de Inversao (4.109)
i=1

Utilizando a defini¢do da TTIG, (COTTA, 1993), substituindo a Eq. (4.108) na Eq.

(4.96) obtém-se o seguinte sistema de equagdes diferenciais ordinarias.

d&l X © X
G;T(T)+%2®i(f)ZAy(T)®j(f)=0 =123, .. (4.110)
j=1
onde,
oz) _ dk . (7.7) dk ; (7.7)
4(7)= OIKZ'(W) 1) Jdn dn ; ij=123, .. 4.112)

A Eq. (4.112) é desenvolvida da seguinte forma;

» Para i#, tem-se,

20). 5(7)
[ I(n)sen(Qn)cos(Qm)dn ; ij=123, .. 4.113)

0
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onde, os termos €2; ¢ Q; para i=f sdo representados pelos seguintes termos,

(2i-1)x

Q. = ) (4.114)
2j-1)x

Qj:( 5(1)) (4.115)

A

a matriz Bjj (T) para i=j ¢ representada por,

PO WL [ ey (G0
B Gt Vi) (4.116)

onde, i,j=1,2,3, ... .

» Para i=j, tem-se,

2(2i -1 5(z)
(2l ) [ 1(n)sen(Q;m)cos(Qm)dn 4.117)
4 (T) 0

A;; (T) =B, (T) +

a matriz By (T) para i=j ¢ representada por,

i(7)=- 4.118)

onde, os termos €2 ¢ Q; para i=j sdo representados pelos seguintes termos,
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j i (4.119)
onde, i,j=1,2,3, ... .

Substituindo a Eq. (4.108) na Eq.(4.96) e na Eqs.(4.97), obtém-se a condi¢do inicial na

forma transformada para a Eq. (4.110), da forma,

3 42 | (-1 O(zy) 8
@(rr)= {(21 1){ )7 [ (21'1)2]}}+

1) z+1 OO (T) (—l)k ’

(4.120)

com, i,j=1,2,3, ... .

Conforme mencionado anteriormente a equacdo de balango da energia na fronteira, Eq.
(4.100), representa a velocidade ablativa na fronteira. Substituindo a Eq. (4.109) nas
condi¢des de contorno, Eq. (4.72) e Eq. (4.73), tem-se a equagdo para a velocidade ablativa na

forma transformada, como segue,

- m[é(l )T

- Z(zz 1), (r) (1) Q(” (4.121)

i=1

O sistema representado pelas equagdes, Eq. (4.110), Eq. (4.120) e Eq. (4.121), pode ser
resolvido numericamente, apds o truncamento do sistema para uma ordem finita

suficientemente grande N.

Com isso & possivel obter os valores das incognitas, profundidade de material da

protecdo térmica ndo ablatado, o (T), bem como da velocidade de ablacdo do material,

do . , N , :
v(r): 47' A solu¢do numérica estd acoplada a reentrada do veiculo espacial na
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. . . do(r
atmosfera terrestre, cujos valores sio associados aos calculos de O () e v(r)= ( ydz' ao

longo da trajetoria de reentrada.
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5 Resultados

Nesse capitulo serdo apresentados os resultados, nas varidveis adimensionais, para o
Periodo Pré-Ablativo e Ablativo, considerando a abordagem simplificada no corpo de
revolu¢do unidimensional, mediante o intenso aquecimento cinético, simulado pelos fluxos de
calor prescritos, considerando a metodologia simplificada de Tauber e o método de Van

Driest, (1956).

5.1 Parametros Computacionais do Modelo de Solugdo Numérica

Para realizar os calculos envolvendo o caso de reentrada na atmosfera, considerando
como geometria do veiculo espacial um corpo de revolucdo, foram adotadas as seguintes

caracteristicas geométricas e fisicas para o problema,

r — 0.276m (Raio do nariz da parte rombuda do corpo de revolugdo);
yp — 0.15m (Espessura da prote¢do térmica do corpo de revolugdo);
a — 87° (Angulo de inclinagdo da parte adjacente ao nariz da regido rombuda);

Vo — 7860m/s (Velocidade inicial do corpo — Inicio da trajetéria).

Os valores para as propriedades fisicas dos materiais de proteg¢do térmica, utilizados na

simulacdo do presente trabalho, sdo apresentadas na Tabela 3.

Tabela 3 — Propriedades fisicas para os materiais de protecdo térmica.

Material k Cp (J/kg.K) Densidade Calor de Temperatura
de (W/m2.K) (kg/m?) Ablacéo de Ablacéo

Protecéo (J/kQg) (°C)
Térmica

Cortica 0.084 1971.8 480.0 3x106 260.0
Fibra de 0.6 1680.0 2080.0 5.8x106 1000.0

Vidro

Resina
Quartzo- 0.485 1256.0 1730.0 0.78x106 538.0
Fendlica

A solugdo numérica completa do caso de reentrada na atmosfera, envolvendo o calculo
da trajetoria de reentrada acoplada ao céalculo do fluxo de calor, temperaturas, posi¢do do

contorno e velocidade ablativa, uma solug@o envolvendo 50 termos na série de expansdo e
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uma tolerdncia relativa da ordem de 10, utilizado no critério de convergéncia pela TTIG.
Nessas condi¢cdes o calculo numérico € realizado num tempo médio de dez minutos,
considerando que existe uma margem de diferenga entre um caso e outro. O sistema
operacional utilizado para realizar os célculos é o Windows XP®, em um computador AMD

Athlon® 64 X2, 2,0 GHz, 1GB RAM.

5.2 Trajetoria de Reentrada

Ao se efetuar os calculos da trajetéria de reentrada acoplados aos célculos do
aquecimento aerodindmico, considerando o Modelo de Reentrada Vertical sem Sustentacéo,
a seguinte trajetoria foi considerada para os cdlculos das propriedades do ar atmosférico
(escoamento livre), como fungdo da altitude e do tempo de queda do corpo pela atmosfera a
partir da altitude de 300 km, onde ¢ considerada uma regido de ar rarefeito, até atingir a regido
mais densa da atmosfera, onde serd evidenciada a regido de maior aquecimento cinético na

superficie do veiculo espacial.

300000 0o 8000 430
AN \ - . ]
| ',' \ \ Velocidade
] ! Yoo J 7000 ]
] \ 7\ ) ]
250000 - Mach” S : 125
] ! i J 6000
| / Iy ] |
] ) v : ]
200000 - : : 1o © 20
) '. ]
E‘ ] / P |lI : E
Q b ! ] ] G_;
hoj : i ] 11 ]
S 150000 Altitude ) i J 4000 T 1155
= | ’ . ] = g
< i Il ‘;. ] o
] Pt : 13000 ©
100000 PR ] o 410
1.--- ¢ 1 >
T v J 2000
1 eeee--- VELOCIDADE \‘.‘ 1
] \. ] ]
50000 -} ] - 45
— Y p
_ ALTITUDE 3 1 1000
] ---MACH R ]
0 T T [ T T T [ T Tt T [ Tt T T T [ T Tt Tt l- — 0 -0
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Figura 5.1 — Trajetoria de Reentrada considerando o Modelo de Reentrada Vertical sem

Sustentagdo.
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O aquecimento aerodindmico provocado pelo atrito do ar atmosférico com a superficie
do veiculo, foi simulado conjuntamente com o calculo da trajetoria.

Conforme mencionado nos capitulos anteriores, duas metodologias de calculo para o
fluxo de calor incidente na superficie do corpo de revolugdo foram abordadas, o Método
Simplificado de Tauber e 0 Método de Van Driest, ambos no ponto de estagnacdo do corpo de
revolucgao.

Foram calculados os fluxos de calor para os trés materiais de protecdo térmica, Cortiga,
Fibra de Vidro e Resina Quartzo-Fendlica, considerando que o ar atmosférico esteja na
condi¢do de gas caloricamente perfeito, cujos resultados podem ser vistos a seguir.

A Fig. 5.2 mostra os resultados para o fluxo de calor no ponto de estagnacdo, para o
Material Ablativo Cortiga, onde € possivel observar uma comparagdo entre as metodologias

de calculo para o fluxo de calor, abordadas no presente trabalho.

3,54 Material Ablativo:Cortica
3,0
2,54

2,0 +

1,5 4

Fluxo de Calor

1.0 —Q,,, Tauber

054 ----QW, Van Driest

0,0

0,0 0,5 1,0 1,5 2,0 2,5 3,0 3,5

Figura 5.2 — Andlise comparativa do fluxo de calor no ponto de estagnacdo, entre a

metodologia simplificada de Tauber e 0 Método de Van Driest.
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A Fig. 5.3 mostra os resultados para o fluxo de calor no ponto de estagnacdo, para o

Material Ablativo Fibra de Vidro.

3.0

Material Ablativo:Fibra de Vidro
§

ry

|
2,5 - \

2,0 -

1,5 -

Fluxo de Calor

1,0 .
E— QW, Van Driest

----Q,, Tauber

0,5 -

0,0

Figura 5.3 — Andlise comparativa do fluxo de calor no ponto de estagnacgdo, entre a

metodologia simplificada de Tauber e 0 Método de Van Driest.

A Fig. 5.4 mostra os resultados para o fluxo de calor no ponto de estagnagdo, para o

Material Ablativo Resina Quartzo-Fendlica.
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3,5

1 Material Ablativo: Quartzo-Fendlica
3,0 1

2,5 -

2,0 1

1,5 1

Fluxo de Calor

1 ——Q,, Tauber
1,0 _
---- QW, Van Driest

0,5

0,0

Figura 5.4 — Anélise comparativa do fluxo de calor no ponto de estagnacdo, entre a

metodologia simplificada de Tauber e 0 Método de Van Driest.

As Figuras (5.2), (5.3) e (5.4) mostram o comportamento do fluxo de calor no ponto de
estagnacdo do corpo de revolucdo. Para o célculo do fluxo de calor considerou-se o modelo de
gas caloricamente perfeito para o ar atmosférico.

E possivel observar no calculo do fluxo de calor, para os materiais de prote¢io térmica
Cortica e Resina Quartzo-Fenodlica, que para o método simplificado de Tauber, os materiais
atingem o valor maximo para o fluxo de calor, num tempo menor que o obtido com o método
de Van Driest. Tais resultados conferem com as literaturas, (MAYALL; COTTA, 2004) ¢
(TORO, 1997).

Na Fig 5.3 € possivel observar que o calculo do fluxo de calor pelo Método
Simplificado de Tauber, apresenta um valor proximo a 2,74; enquanto que valor obtido pelo
Método de Van Driest estd proximo de 2,5. Tais valores comprovam que o método
simplificado de Tauber, ndo considera a mudanga de velocidade através da onda de choque

normal. Pelo método de Van Driest, a variagdo da velocidade através da onda de choque
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. . du ) .
normal pode evidenciada pelo termo 7/, . Por essa caracteristica tedrica o Método

Simplificado de Tauber ¢ considerado um método mais conservativo, do ponto de vista de
calculo por métodos de engenharia.

Em relacdo a variagdo de velocidade através da onda de choque normal, o Método de
Van Driest considera o numero de Prandtl (Pr), o qual representada uma fundamental relagao
entre as velocidades antes e apos a onde de choque normal, (GRANGER, 1995). Tal relacdo
ndo ¢ considerada no Método Simplificado de Tauber, justificando, Figuras 5.2, 5,3 ¢ 5.4, a
presenca de uma defasagem entre os valores de fluxo de calor. O valor do fluxo de calor ¢

superior para o0 mesmo material de protecdo térmica, no célculo pelo Método Simplificado de

A du .
Tauber, devido a auséncia dos termos /. € Pr nas relagdes para o célculo do fluxo de

calor. Tais condigdes estdo em concordancia com outros resultados de calculos de fluxo de

calor por métodos de engenharia como os apresentados por Mayall e Cotta (2004) e Toro

(1997).

5.3 Resultados para a Convergéncia do Perfil de Temperatura do Periodo Pré-Ablativo

Devido a metodologia numérica adotada para solugdo do presente trabalho, a
temperatura foi adimensionlizada de tal forma que ao atingir o valor unitério, inicia-se a fase
ablativa. Na qual o material de protecdo térmica estard sujeito ao intenso aquecimento
aerodindmico, provocado pelo atrito entre o ar atmosférico e a superficie do veiculo, iniciando
a ablacdo do material da prote¢do térmica. Para efetuar os calculos s@o necessarios os valores
apresentados no inicio desse capitulo, bem como dos valores apresentados na Tabela 3.

A Fig. 5.5 apresenta os valores comparativos para o perfil de temperatura, em fun¢do do
tempo de reentrada na atmosfera, entre os trés materiais de protecdo térmica considerando o

Método Simplificado de Tauber.
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1,0
094 | —®— Cortica
i —O— Fibra de Vidro
0,8 - —A— Resina Quartzo-Fenolica

Figura 5.5 — Perfil de Temperatura comparativa entre os materiais de protecao

térmica, para o Periodo Pré-Ablativo. Método de Tauber.

A Fig. 5.6 apresenta os valores comparativos para o perfil de temperatura, em fun¢do do
tempo de reentrada na atmosfera, entre os trés materiais de protecdo térmica considerando o

Método de Van Driest.
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1 | —=— Cortica
—O— Fibra de Vidro
—A— Resina Quartzo-Fendlica

Figura 5.6 — Perfil de Temperatura comparativa entre os materiais ablativos

para o Periodo Pré-Ablativo. Método de Van Driest.

Como pode ser visto nas Figuras 5.5 e 5.6 ¢ possivel identificar o tempo de inicio da
ablacdo do material de protecdo térmica, ao longo do tempo de reentrada na atmosfera do
veiculo espacial.

Os tempos de inicio do fendmeno ablativo para cada material da protecdo térmica,

considerando o Método Simplificado de Tauber sdo: “/ = 2,7695 para a Cortica, 7f = 3,1783

7, =3,3215

para a Resina Quartzo-Fenolica e para a Fibra de Vidro.

Considerando o Método de Van Driest, os tempos de inicio do fendmeno ablativo para

cada material da protegdo térmica sdo: 7f =2,8031 para a Cortiga, °f =3,2212 para a

Resina Quartzo-Fen¢lica e 77 =3,3081

para a Fibra de Vidro.

Os resultados para tempo correspondente ao inicio do processo ablativo, observados nas
Figuras 5.5 e 5.6, s@o justificados pela temperatura de ablagdo e pelo calor especifico a
pressdo constante de cada material, ou seja, é possivel destacar que a convergéncia da

distribuicdo de temperatura, para o Periodo Pré-Ablativo, segue a seguinte relagdo entre os
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tempos de inicio do processo ablativo: */comica T fowario—rendiica ~ *Sribradeviaro . O MeSMO

processo de convergéncia € observado nos célculos do fluxo de calor através do Método de

Van Driest.

5.4 Resultados para o Perfil de Temperatura para Diferentes Tempos

A seguir serdo apresentados os resultados para a distribui¢do de temperatura do Periodo
Ablativo, onde ¢ possivel observar a convergéncia do método numérico ao se utilizar N=50

termos, na expansdo da série que representa a temperatura do Periodo Ablativo.

5.4.1 Resultados para o Perfil de Temperatura para Método Simplificado de Tauber

As Figuras 5.7, 5.8 ¢ 5.9 mostram a distribui¢do de temperatura (6) do Periodo
Ablativo, ao longo da espessura da prote¢do térmica (7), para os materiais de protecdo
térmica: Cortiga, Fibra de Vidro e Resina Quartzo-Fenolica. Considera-se o Método

Simplificado de Tauber na solugdo dos resultados apresentados.
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Figura 5.7 — Perfil de temperatura para diferentes tempos, para o.

Periodo Ablativo, N=50 termos.
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5.4.2 Resultados para o Perfil de Temperatura para Método de Van Driest

As Figuras 5.10, 5.11 e 5.12 mostram a distribui¢do de temperatura () do Periodo
Ablativo, ao longo da espessura da prote¢do térmica (77), para os materiais de protecdo
térmica: Cortiga, Fibra de Vidro ¢ Resina Quartzo-Fendlica. Considera-se o Método de Van

Driest na solucéo dos resultados apresentados.
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Figura 5.10 — Perfil de temperatura para diferentes tempos, para o.
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Periodo Ablativo, N=50 termos.
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Pode-se observar nas Figuras 5.7 a 5.12 que o comportamento da distribui¢do de
temperatura, ao longo da espessura da protecdo térmica, convergiu corretamente para a
condicdo de adimensionalizagdo, se aproximando do valor unitdrio ao se aproximar do
término da espessura da protecdo térmica.

Logo, os N=50 termos e uma tolerancia relativa da ordem de 10, considerados na
expansdo da série que representa a temperatura do Periodo Ablativo, resultaram na
concordancia do esquema numérico proposto no presente trabalho, conforme apresentado nas

Figuras 5.7a5.12.
5.5 Resultados para Posi¢cao na Fronteira e Velocidade Ablativa

A seguir serdo apresentados os resultados numéricos para a espessura restante de
material de prote¢do térmica, bem como a velocidade ablativa. A por¢do ndo ablatada de
material da protecdo térmica, é dado por 6(7) :1_77 f (T), onde, 0<5(r)<1 A velocidade

85(7)
or

ablativa pode ser calculada através da relacdo V(T )= , conforme apresentado no

Capitulo 4. A velocidade ¢ calculada no processo de solugdo a partir da equacdo de

acoplamento.

5.5.1 Resultados para Posicdo na Fronteira e Velocidade Ablativa — Método

Simplificado de Tauber

As Figuras 5.13 a 5.18 mostram os resultados numérico para a posi¢do da fronteira e a
velocidade ablativa, considerando o Método Simplificado de Tauber, para os materiais de

protecdo térmica: Cortiga, Fibra de Vidro e Resina Quartzo-Fenolica.



102

1,0 3,0
1 428
09 126
1 —m—Posicdoda | °
0.8 Fronteira ] 24
1 _ 42,2
0,7 1 —O— Velocidade 1
1 Ablativa ] 2,0
0,6 - 418
' 416
0,5 - 47
8(x) 05 EIRY0)
0.4 - 41,2
0,3 - 10
J - 0,8
02 o6
0.1+ 104
J 0,2
0.0 T T T T T T T T T T T T 0,0
2,7 2,8 2,9 3,0 3,1 3,2 3,3
Tf
Figura 5.13 - Comparag@o entre a posi¢@o da fronteira e a
Velocidade ablativa. Material simulado: Cortiga.
1,0
1 2,2
0,9 +
1 2,0
0,8 1,8
0,7 4 16
0,6 14
i — B — Posicao da 1
V(T
o(1) 0,5 Fronteira 12V(7)
0.4 _ —O— Velocidade 10
i Ablativa 0,8
0,3 4
1 0,6
0,2 0,4
0,14 0,2
0,0 0,0

Figura 5.14 — Comparagdo entre a posicao da fronteira ¢ a

Velocidade ablativa. Material simulado: Fibra de Vidro.



103

— M — Posicao da
Fronteira

V(7)

—O— Velocidade
Ablativa

o(7) 05

Figura 5.15 — Comparagdo entre a posi¢do da fronteira e a

Velocidade ablativa. Material simulado: Resina Quartzo - Fenolica.

5.5.2 Resultados para Posi¢éo na Fronteira e Velocidade Ablativa — Método de Van

Driest

As Figuras 5.13 a 5.18 mostram os resultados numérico para a posicdo da fronteira e a
velocidade ablativa, considerando o Método Van Driest, para os materiais de protegdo

térmica: Cortiga, Fibra de Vidro e Resina Quartzo-Fenolica.
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As Figuras 5.13, 5.14 e 5.15 mostram o desenvolvimento do perfil correspondente a
posicdo da fronteira, a qual representa a por¢do de material da protecdo térmica ndo ablatada,
e o perfil correspondente a velocidade ablativa da fronteira. Tais curvas foram obtidas a partir
do célculo do fluxo de calor, considerando o Método Simplificado de Tauber.

O que se observa nas Figuras 5.13 e 5.15, em relagdo as curvas para posicdo da
fronteira, que os valores convergem para a condicdo de adimensionalizacdo proposta no
presente trabalho, o que indica que os materiais de prote¢do térmica seriam ablatados num
curto, ao longo da trajetéria de reentrada. Diferentemente, na Fig. 5.14, observa-se que o
material Fibra de Vidro resiste ao processo ablativo durante o tempo considerado de
reentrada. Essa condi¢do ¢ justificada devido a Fibra de Vidro possuir maior valor de
temperatura de ablagdo e maior calor especifico a pressdo constante (c,), Tabela 3.

O calculo da velocidade ablativa mostrada nas Figuras 5.13, 5.14 e 5.15, apresentam um
comportamento de queda na velocidade ablativa apds algum tempo de reentrada. Isso devido
a se atingir um equilibrio na velocidade de reentrada e posterior desaceleragdo, como pode ser
visto na Fig. 5.1.

Para a velocidade ablativa observa-se que o tempo onde a velocidade ablativa atinge o

maximo valor corresponde a aproximadamente 2,96 para a cortica 3,41 para a Resina
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Quartzo-Fenolica e 3,49 para a Fibra de Vidro, ou seja, a Fibra de Vidro tem certo atraso na
subida da velocidade ablativa, em relacdo a Cortica e a Resina Quartzo-Fenodlica. Essa
configuracdo possui a mesma justificativa que a mencionada para o caso da posi¢do da
fronteira, conforme Tabela 3.3.

Logo, para aquecer suficientemente a Fibra de vidro de modo a garantir o mesmo
comportamento observado na Cortica e na Resina Quartzo-Fenodlica, necessitaria de um tempo
de reentrada maior, ou entdo de uma intensidade calorifica superior a considerada, Tabela 3.

O célculo da posicdo na fronteira pelo método de Van Driest tem um comportamento
similar ao apresentado pelo Método Simplifica de Tauber. Entretanto, para o célculo da
velocidade ablativa da fronteira, observa-se que o atraso para se atingir a condi¢do de
velocidade maxima de ablagdo, tem a seguinte caracteristica em relagdo ao tempo de resposta,
6,30 para a Cortica, 2,30 para a Resina Quartzo-Fenolica e 5,00 para a Fibra de Vidro.

O comportamento da velocidade ablativa da fibra de Vidro concordou com as
caracteristicas obtidas pelo Método Simplificado de Tauber. Contudo, o tempo de resposta
para a velocidade ablativa maxima, foi superior ao obtido pelo Método Simplificado de
Tauber. Essa condicdo ja era esperada, devido o Método Simplificado de Tauber nao

considerar em seu modelo de célculo do fluxo de calor os termos de desaceleracdo do

. du
escoamento através da onda de choque normal, %Irs e Pr. Mas o comportamento das

curvas de velocidade ablativa para a Cortica e para a Resina Quartzo-Fendlica, esta contrario
aquelas observados pelo Método Simplificado de Tauber. O que mostra que o método de
solug@o numérica divergiu para tais condigdes.

No Apéndice D sdo apresentados os valores correspondentes a simulagdo numérica,
para a distribuicdo de temperatura do Periodo Pré-Ablativo e da trajetoria de reentrada,

Tabelas D.1 e D.2, respectivamente.
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6 Conclusao

Neste trabalho foi investigado o problema de ablacdo, no ponto de estagnacdo de um
corpo de revolugdo submetido a determinados fluxos de calor, cujas correlagdes encontram-se
na literatura: as correlagdes de Tauber e de Van Driest. A ferramenta utilizada para investigar
o problema foi a Técnica de Transformada Integral Generalizada (TTIG). O presente trabalho
representa uma continuacao ao trabalho de Diniz (1996), considerando de forma aproximada a
influéncia do escoamento externo e a presenga de uma onda de choque normal que se forma
diante do corpo, quando o corpo entra na atmosfera terrestre em escoamento hipersonico.
Estas influéncias estdo embutidas nas correlagdes dos fluxos de calor, obtidas atras de
métodos de engenharia pelo Método Simplificado de Tauber e pelo Método de Van Driest.

Os resultados foram obtidos sob hipotese de escoamento hipersonico, onde a velocidade
antes da onda de choque normal que se forma na frente do corpo na reentrada foi calculada
admitindo uma trajetéria de entrada vertical sem sustentacdo. O tempo para calculo da
posicdo e da velocidade, ¢ controlado pelo programa quando chama a rotina para solugdo do
sistema de equagdes, resultante da aplicacdo da Técnica de Transformada Integral Generaliza
ao problema de ablagdo no sélido.

O comportamento qualitativo dos resultados estd dentro do esperado, entretanto, a
velocidade de ablacdo a partir de um dado tempo cai bruscamente; comportamento este que
ndo foi observado no trabalho de Diniz (1996). Principalmente quando se observa os céalculos
da velocidade ablativa através do Método de Van Driest, sobretudo considerando os materiais
de protegdo térmica, Corti¢a ¢ Resina Quartzo-Fendlica. Entretanto, uma solu¢do envolvendo
a camada limite hipersonica, poderia mostrar uma anélise mais precisa sobre tais resultados.

Os resultados do presente trabalho estdo coerentes com o comportamento do fluxo de
calor que aumenta, depois diminui com o passar do tempo, o que pode ser evidenciado em
outras literaturas, conforme mencionado na apresentagdo dos resultados.

Uma dificuldade encontrada foi com relacdo a falta de valores disponiveis na literatura
para as propriedades dos materiais de protecdo térmica. Estes dados encontram-se de forma
muita esparsa na literatura. Por esse motivo, as simulacdes foram feitas com base nos poucos
dados disponiveis a que se teve acesso.

Para se chegar a uma conclusdo mais segura, o mais correto, seria resolver a ablagdo no
solido, juntamente com as equacdes de camada limite do escoamento externo considerando os

fendmenos de nao equilibrio apos a onda de choque normal, tudo acoplado ao calculo da
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trajetoria do veiculo na sua entrada na atmosfera. Esta seria uma das primeiras sugestdes para
trabalhos futuros.

De qualquer forma houve um avango em relacdo ao de trabalho de Diniz (1996) no que
se refere a influéncia do campo de escoamento externo, ainda que de forma simplificada sobre
a solugcdo do fendomeno ablativo no sélido. Naquele trabalho foram considerados fluxos
arbitrarios na forma de polindmios e exponencial, onde nido aparecia de foram explicita a
influéncia do escoamento. Este trabalho foi, portanto, mais um passo antes de partir para uma
solugdo mais detalhada do problema do fendmeno ablativo em solidos, pela Técnica de
Transformada Integral Generalizada, considerando os diversos fatores envolvidos no
fendmeno.

Na seqiiéncia e como sugestdo para outros trabalhos, a realizacdo da solugdo da camada
limite sobre o corpo, considerando a presenca dos gases que se forma a partir da ablacdo do
material de prote¢do térmica, resolvendo de forma acoplada o problema do escoamento de
varias espécies que podem reagir, efeito de gas em ndo equilibrio; considerando uma trajetéria
mais realistica de reentrada na atmosfera. Uma outra proposta, também possivel de se realizar,
resolver o problema da ablacdo ponto a ponto na superficie do sélido; pela especificacdo de
um coeficiente de transferéncia de calor em funcdo da posi¢do ao longo do solido,
considerando nesse caso os efeitos de gés real para melhorar a eficiéncia do calculo do fluxo

de calor na superficie do corpo.
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Apéndice A — Analise do Fendmeno Ablativo sobre o Corpo de

Revolugao

A.1 - Analise do processo ablativo na superficie do corpo

A Fig. A 1 ilustra o fendmeno ablativo no contorno.

/—>Protegﬁo Térmica

P, _ o >
Tﬂ,—h / F’/
fih !
M, A /
Ya /ﬁjif
P

o

j{;’ﬁ'f!!ffﬁ."f

f Suh-estrutura
- freird i A A i

{Isolada)

b

Figura A 1 - Por¢do do corpo de revolugdo com o detalhe da superficie sob efeito do fluxo de

calor [q(t)], responsavel pela ablagdo no sdlido.

Diante da representagdo esquematica apresentada na Fig. A 1, a equac¢do do balango de

energia na fronteira, nas suas variaveis dimensionais, pode ser mostrada como,

oy oT (x, m
q (l‘)+kM :hablaz (A.1)

ax X=X

A Eq. (A.1) representa a taxa de material ablatado ao longo da trajetdria de reentrada,

devido o aquecimento aerodindmico, onde, £ ¢ a condutividade térmica do material da
protegdo térmica, ¢ a taxa de remog¢do do material da protecdo térmica ablatado ao longo

da trajetoria de reentrada e hab;a ¢ o calor de ablagio.
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Definem-se as variaveis para adimensionalizar a Eq. (A.1),

yoX
_T-Ty X
CT-T
Y:% (A2)
0(r)=4"(t)7——
k(T -Tp) 2
=X
ar

onde, X & a espessura da parede do corpo de revolugdo, Fig. A 1, Ty=Ty ¢ a diferenca de

temperatura de referéncia (variagdo de temperatura até se atingir a ablagdo do material da

protecdo térmica), Ty ¢ a temperatura imposta na parede do corpo de revolugdo ¢ 47 ¢ a

difusividade térmica do material da prote¢ao térmica.

Sabendo que,
m = dm (A.3)
dt
e ainda,
dm = pdV (A.4)
dV = Ady (A.5)

Substituindo as Egs. (A.3), (A.4) e (A.5) na Eq. (A.1), tem-se

oT(x,y) dx
D+k—=222  =h, p—
q ( ) o ablaP r (A.6)

X=X

Para adimensionalizar a Eq. (A.6), substituem-se as Eqs. (A.2) na Eq. (A.6), o que

resulta em,
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oD(X,Y) dX
T)= +Vv A7
Q( ) oX dr A7)
onde, v¢é o inverso do numero de Stefan,
V= habla 1
- A.8
Cp (Tf —1Iy ) (A

Considerando a variagdo do material ao longo da trajetoria devido ao processo ablativo,

X—)X(Z')—)5(Z‘) (A.9)

onde, ¢ (T) indica a posi¢do ao longo da espessura do material de protecdo térmica, variavel

com o tempo.

Como 9 (T) representa a por¢do ndo ablatada durante o processo ablativo ao longo da

trajetoria de reentrada, inverte-se o sinal do segundo membro da Eq. (A.7) para tornar tal

fendmeno representativo, o que resulta em,

dé(7) _180(X,Y) 0(7)
dr v oX 1%

(A.7)

onde, vé o inverso do numero de Stefan.

A Eq. (A.7) expressa a velocidade ablativa do material da proteg@o térmica, acoplada ao

calculo da trajetoria de reentrada do veiculo espacial.
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Apéndice B — Abordagem Matematica para o Problema de Stefan

B.1 - Potencial de Temperatura em Coordenadas Ortogonais Curvilineas

A anélise do Laplaciano, Eq. (3.1), para se obter a forma da Eq.(3.11) ¢ apresentada a
seguir até¢ a formulagdo para a abordagem Cléassica do Problema de Stefan na forma

dimensional.

V2= 1 0 ( hhy Op N 0 | hh Op N 0 | hh, Op B.1)
hhhy| ox,\ b Ox, ) Oxy,\ h, Ox, ) Ox;\ hy Oxy

Como o problema ¢ tratado na forma bidimensional e lembrando que u;=w=0, o

ultimo termo da Eq. (3.4) € nulo, ou seja,

o ( hh, 0
8)63 l’l3 8)63

Logo, a Eq.(B.1) assume a forma

1 o hh o 0 | yhy O
Vip= S R T o PR L s (B.3)
h1h2h3 8x1 hl 8x1 8x2 hz aX2

Resolvendo separadamente cada termo da Eq.(B.3), tem-se

- 1 0 [ hhy 0

I= | 2R 2E (B.4)
h1h2h3 5xl hl axl

— 1 o (hh 0

I = 25 2% (B.5)
h1h2h3 axZ hz 8)61

Substituindo os termos de transformagdo, Egs. (3.9), tem-se:
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7o 1 HM a_coﬂ Bo
[1+R(&)n ][ r(e)+necosa@ || 8\ 1+REn " &¢ (B-6)
7o 1
1(&)+ neosa(@+ r&R@n+neosa (E)R (€)1 ®.7
Fazendo,
a=1+tR(n (B.8)
b= r(&)+ncosal(¢) (B.9)
Desenvolvendo a partir das Egs. (B.8) e (B.9), tem-se
_a{ar(f)+n8cosa(f)}_b{n6R(g)} 2 _
R % % 10, ady B.10
a.b a2 65 b 652 ( . )
ar(f) N nocosa (5) n@R(é) ,
- | o o0& oc  |0p 1 0%
T = - @, 1C9P
a’b a o a? oc? (B.11)
6{81’(5)+n8cosa(§)}_b{m§R(é)}
ca)flE T w % Joo, b
1= ab (12 ad: +a 652 (B12)
— 1% 1 | or(&) nocosa(E) | 1| noR(E) || e
7=—"2%4 + —— o
a? 82> {azb{ o ac 2 ¢ e (B.13)

Resolvendo a Eq. (B.5),
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"= hlhlzhs {;2 [h;l? :;z ﬂ (B.14)
= 1 ¢ T + cos o

' _[1+R(é)n][r(é)+ncosa(f)]{671[1 R (&) f]}a (B.15)
- al_bg_ (B.16)
Q= %{[1+R(§)ﬂ][iﬁ(§)+ncos(a)f]} (B.17)

g:{[r(a)mcosa(a)]i—j—a[”R(f) ]} {[w(g 1122 a[r(f)+”c°s"(f”}+

on on

{[1+R(g)n][r(g)+ncosa(g)]}227§’

(B.18)
Desenvolvendo a Eq. (B.18), tem-se,
g=1 b82¢+ R(&)b+ %9
=—a W [ (&) acosa(f)]% (B.19)
— 92 R (¢ cosa (<) | o
0=22. ©), () |20 (B.20)
on a b on

Substituindo o desenvolvimento das Eqs. (B.4) e (B.5) na Eq. (B.3), resulta na

seguinte expressao nas varidveis adimensionais,



I (&(é)ﬂ@c;s;(é‘)J

1 Gy {
v2g = a’ 652 a*h\ o
R(¢) . cosa (&) op
a b on

a3

_LL'?@R(E)H

¢

2 Foat’)

& on?
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(B.21)

A Eq. (B.1) representa a difusdo de calor através da superficie do corpo de revolugdo,

logo o potencial de temperatura sera dado por,

1 829{ 1 (dz{(f)+ ﬁcosa((f)j_ 1 [ dzz(g)ﬂ@+ 20,
20 |d*ogr | a*\ de 5 ds )]o¢  on’
——=or (B.22)
ot [R(é)gosa(é)}@
a b on

No presente trabalho todas as propriedades térmicas foram consideradas constantes,

conforme Hasiao e Shung (1984). Nessas condi¢des considera-se a difusividade térmica, ar,

igual al. Logo,

2 2
3302 D2
a’ § 677 ab a (B.23)
{ | cosa )}%
on

0<¢<!

A Eq.(B.23) ¢ valido no seguinte dominio, 7> 0, {0 <<l

A Eq. (B.23) ¢ a expressdo que representa a difusdo de calor através da superficie do
corpo de revolugdo, nas variaveis adimensionais.
A seguir serdo apresentados os periodos no qual se divide o processo fisico ablativo,

com as respectivas, condi¢ao inicial e condi¢des de contorno.



Para o Periodo Pré-Ablativo, tem-se,
Com a seguinte condi¢do inicial,

0<éE<]

0(n,¢,1)=0 =0 |
0<p<l1

Com as seguintes condi¢cdes de contorno,

26(n,0,7)

=0, =0, 0<p<l
o ¢ n

on

D) (), 1, 0zes
on

o0
%fﬂj (). <=1, 0sps<l

Para o Periodo Ablativo, tem-se,

00 1 aze+aza+{ 1 [dr(§)+ 8cosa(§)}_L{ndR(§)}%+

o a2of2 on? |atw| de | oe | 2" dE |foe
{R@mea@qgg
a b on

IN

5(&.7)

E<I
A Eq.(B.26) € valido no seguinte dominio, 7>, {0 <n<l

Com a seguinte condi¢do inicial,
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(B.24)

(B.25a)

(B.25b)

(B.25¢)

(B.25d)

(B.26)
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T
0(n.¢.7)=0,(n.&,7) , T=7, {0377

Com as seguintes condi¢des de contorno,

69(77,§:T)=0} ;7=O, nggl
on

T)<E<]
<1
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(B.27)

(B.28a)

(B.28b)

(B.28¢)

(B.28d)
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Apéndice C — Analise do Problema de Aquecimento no Ponto de

Estagnacdo do Corpo de Revolugdo

Considere uma onda de choque normal estacionaria, como mostrado na Fig. C1, onde

um corpo de revolucdo esta sob condi¢do de escoamento hipersdnico.

Figura C 1 — Geometria do choque normal em um corpo de revolugao.

C.1 - Célculo das propriedades do ar através da onda de choque normal - Considerando

gas caloricamente perfeito

Por defini¢do, um gas caloricamente perfeito € aquele onde os calores especificos ¢, e

¢, sdo constantes, logo a taxa de calores especificos y = ¢,/ ¢, também serd constante

Anderson Jr. (1989).
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As relagdes para o calculo das propriedades apos a onda de choque normal no ponto

de estagnagdo sdo as seguintes

pe_2}/Mi_}/—l

P 7+l o+l D

pe __ (r+1)M;

P [2+(r-1)M ] (C2)

7:1‘ he pe pOO

T (C.3)
vOO

M == (C.4)

a, =+yRT, (C.5)

Logo, conhecendo a velocidade, a trajetéria de reentrada e as propriedades do ar
atmosférico (P., p», Tw e as), obtidas através do calculo da atmosfera padrio (US
STANDARD ATMOSPHERE, 1976), ¢ possivel obter os valores das propriedades apods a
onda de choque (P., p., T e h.) utilizando as equagdes (C.1) a (C.3). Considerando que o ar
atmosférico esteja nas condi¢des de gas cloricamente perfeito, y=1,4.

A trajetoria de reentrada juntamente com as propriedades do ar, em cada altitude,
foram obtidas a parti de um programa computacional acoplado a variagdo do tempo na

solugdo ablativa do sélido. O programa foi desenvolvido em linguagem Fortran.
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D.1 - Resultado numérico para a distribuicdo de temperatura do Periodo Pre-Ablativo

A Tabela D.1 apresenta a distribui¢do de temperatura para o Periodo Pré-Ablativo,

considerando os Métodos de Tauber e Van Driest, para os trés materiais de prote¢do térmica

utilizados na simulagdo numérica do presente trabalho.

Tabela D.1 - Distribuicdo de temperatura para o Periodo Pré-Ablativo

Método Simplificado de Tauber Método de Van Driest
Tempo Fibra de Resina Fibra de Resina
Cortica Vidro Quartzo- Cortica Vidro Quartzo-
Fenolica Fendlica
0,1 2,28842E-4 | 1,00657E-5 | 2,17765E-5 | 1,73226E-4 | 1,02047E-5 | 1,64874E-5
0,2 3,51026E-4 | 1,544E-5 | 3,34036E-5 | 2,66474E-4 | 1,56979E-5 | 2,53626E-5
0,3 4,69834E-4 | 2,06658E-5 | 4,47093E-5 | 3,57725E-4 | 2,10735E-5 | 3,40479E-5
0,4 5,98886E-4 | 2,63423E-5 | 5,699E-5 | 4,57371E-4 | 2,69436E-5 | 4,3532E-5
0,5 7,44862E-4 | 3,27631E-5 | 7,08812E-5 | 5,70588E-4 | 3,36132E-5 | 5,4308E-5
0,6 9,12352E-4 | 4,01303E-5 | 8,68197E-5 | 7,01014E-4 | 4,12966E-5 | 6,67218E-5
0,7 0,00111 | 4,86284E-5 | 1,05205E-4 | 8,52018E-4 | 5,01923E-5 | 8,10944E-5
0,8 0,00133 5,84553E-5 | 1,26465E-4 | 0,00103 6,05151E-5 | 9,77727E-5
0,9 0,00159 6,98379E-5 | 1,5109E-4 0,00123 7,25122E-5 | 1,17156E-4
1 0,00189 8,32568E-5 | 1,80121E-4 | 0,00147 8,6681E-5 | 1,40048E-4
1,1 0,00225 9,89653E-5 | 2,14106E-4 | 0,00175 1,03312E-4 | 1,66919E-4
1,2 0,00267 | 1,17388E-4 | 2,53963E-4 | 0,00209 | 1,22869E-4 | 1,98516E-4
1,3 0,00316 1,39058E-4 | 3,00845E-4 | 0,00248 1,45932E-4 | 2,35778E-4
1,4 0,00374 1,64629E-4 | 3,56164E-4 | 0,00294 1,73212E-4 | 2,79855E-4
1,5 0,00445 1,95912E-4 | 4,23844E-4 | 0,00351 2,06657E-4 | 3,3389E-4
1,6 0,00532 | 2,33926E-4 | 5,06085E-4 0,0042 2,4738E-4 | 3,99684E-4
1,7 0,00639 | 2,80886E-4 | 6,0768E-4 0,00505 2,97577E-4 | 4,80787E-4
1,8 0,00777 3,41899E-4 | 7,39678E-4 | 0,00615 3,6213E-4 | 5,85082E-4
1,9 0,00975 4,28801E-4 | 9,27684E-4 | 0,00771 4,54119E-4 | 7,33706E-4
2 0,01271 5,59155E-4 0,00121 0,01005 5,92226E-4 | 9,56841E-4
2,1 0,01743 7,6678E-4 0,00166 0,01379 8,1221E-4 0,00131
2,2 0,02562 0,00113 0,00244 0,02026 0,00119 0,00193
2,3 0,04245 0,00187 0,00404 0,03357 0,00198 0,0032
2,4 0,07496 0,0033 0,00714 0,05946 0,0035 0,00566
2,5 0,14355 0,00632 0,01368 0,11418 0,00673 0,01088
2,6 0,29128 0,01285 0,02779 0,23213 0,0137 0,02214
2,7 0,6036 0,0267 0,05775 0,48147 0,02849 0,04602
2,8 2,28842E-4 | 0,05458 0,11803 0,98024 0,05828 0,09412
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2,9

3,51026E-4

0,1039

0,22458

1,73226E-4

0,11102

0,17925

3,0

4,69834E-4

0,18614

0,40209

2,66474E-4

0,19913

0,32134
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A Tabela D.2 apresenta a trajetoria de reentrada calculada no presente trabalho,

considerando o Modelo de Reentrada Vertical sem Sustentacao.

Vertical sem Sustentacao.

Tabela D.2 — Trajetoria de reentrada. Modelo de Reentrada

Tempo Altitude Velocidade Numero de Mach
0 300000 7680 8,95471
1E-3 299992,32 7680,00981 8,9548
0,002 299984,64 7680,01962 8,95489
0,003 299976,96 7680,02943 8,95497
0,004 299969,28 7680,03924 8,95506
0,005 299961,6 7680,04905 8,95515
0,006 299953,92 7680,05886 8,95523
0,007 299946,24 7680,06867 8,95532
0,008 299938,56 7680,07848 8,9554
0,009 299930,88 7680,08829 8,95549
0,01 299923,2 7680,0981 8,95558
0,011 299915,519 7680,10791 8,95566
0,012 299907,839 7680,11772 8,95575
0,013 299900,159 7680,12753 8,95584
0,014 299892,479 7680,13734 8,95592
0,015 299884,799 7680,14715 8,95601
0,016 299877,119 7680,15696 8,9561
0,017 299869,439 7680,16677 8,95618
0,018 299861,758 7680,17658 8,95627
0,019 299854,078 7680,18639 8,95636
0,02 299846,398 7680,1962 8,95644
0,021 299838,718 7680,20601 8,95653
0,022 299831,038 7680,21582 8,95662
0,023 299823,357 7680,22563 8,9567
0,024 299815,677 7680,23544 8,95679
0,025 299807,997 7680,24525 8,95688
0,026 299800,317 7680,25506 8,95696
0,027 299792,636 7680,26487 8,95705
0,028 299784,956 7680,27468 8,95714
0,029 2997717,276 7680,28449 8,95722
0,03 299769,596 7680,2943 8,95731
0,031 299761,915 7680,30411 8,9574
0,032 299754,235 7680,31392 8,95748
0,033 299746,555 7680,32373 8,95757
0,034 299738,874 7680,33354 8,95766
0,035 299731,194 7680,34335 8,95774
0,036 299723,514 7680,35316 8,95783
0,037 299715,833 7680,36297 8,95792
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0,038
0,039
0,04
0,041
0,042
0,043
0,044
0,045
0,046
0,047
0,048
2,759
2,76
2,761
2,762
2,763
2,764
2,765
2,766
2,767
2,768
2,769
2,77
2,771
2,772
2,773
2,774
2,775
2,776
2,777
2,778
2,779
2,78
2,781
2,782
2,783
2,784
2,785
2,786
2,787
2,788
2,789
2,79
2,791
2,792
2,793
2,794
2,795
2,796
2,797

299708,153
299700,473
299692,792
299685,112
299677,431
299669,751
299662,071
299654,39
299646,71
299639,029
299631,349
278773,543
278765,836
278758,129
278750,422
278742,715
278735,008
278727,3
278719,593
278711,886
278704,179
278696,472
278688,765
278681,057
278673,35
278665,643
278657,936
278650,229
278642,521
278634,814
278627,107
278619,4
278611,692
278603,985
278596,278
278588,571
278580,863
278573,156
278565,449
278557,741
278550,034
278542,327
278534,619
278526,912
278519,204
278511,497
278503,79
278496,082
278488,375
278480,667

7680,37278
7680,38259
7680,3924
7680,40221
7680,41202
7680,42183
7680,43164
7680,44145
7680,45126
7680,46107
7680,47088
7707,06579
7707,0756
7707,08541
7707,09522
7707,10503
7707,11484
7707,12465
7707,13446
7707,14427
7707,15408
7707,16389
7707,1737
7707,18351
7707,19332
7707,20313
7707,21294
7707,22275
7707,23256
7707,24237
7707,25218
7707,26199
7707,2718
7707,28161
7707,29142
7707,30123
7707,31104
7707,32085
7707,33066
7707,34047
7707,35028
7707,36009
7707,3699
7707,37971
7707,38952
7707,39933
7707,40914
7707,41895
7707,42876
7707,43857

8,958
8,95809
8,95818
8,95826
8,95835
8,95844
8,95852
8,95861

8,9587
8,95878
8,95887
9,2022
9,2023
9,20239
9,20248
9,20258
9,20267
9,20276
9,20285
9,20295
9,20304
9,20313
9,20323
9,20332
9,20341
9,20351
9,2036
9,20369
9,20378
9,20388
9,20397
9,20406
9,20416
9,20425
9,20434
9,20444
9,20453
9,20462
9,20471
9,20481
9,2049
9,20499
9,20509
9,20518
9,20527
9,20537
9,20546
9,20555
9,20564
9,20574
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2,798
2,799
2.8
2,801
2,802
2,803
2,804
2,805
2,806
2,807
2,808
2,809
2,81
2,811
2,812
2,813
2,814
2,815
10,21
10,211
10,212
10,213
10,214
10,215
10,216
10,217
10,218
10,219
10,22
10,221
10,222
10,223
10,224
10,225
10,226
10,227
10,228
10,229
10,23
10,231
10,232
10,233
10,234
10,235
10,236
10,237
10,238
10,239
10,24
10,241

278472,96
278465,252
278457,545
278449,838

278442,13
278434,423
278426,715
278419,008

278411,3
278403,593
278395,885
278388,177

278380,47
278372,762
278365,055
278357,347

278349,64
278341,932
221075,883
221068,103
221060,323
221052,543
221044,763
221036,983
221029,202
221021,422
221013,642
221005,862
220998,081
220990,301
220982,521
220974,741

220966,96

220959,18

2209514

220943,619
220935,839
220928,059
220920,278
220912,498
220904,718
220896,937
220889,157
220881,376
220873,596
220865,816
220858,035
220850,255
220842,474
220834,694

7707,44838
7707,45819
7707,468
7707,47781
7707,48762
7707,49743
7707,50724
7707,51705
7707,52686
7707,53667
7707,54648
7707,55629
7707,5661
7707,57591
7707,58572
7707,59553
7707,60534
7707,61515
7780,1601
7780,16991
7780,17972
7780,18953
7780,19934
7780,20915
7780,21896
7780,22877
7780,23858
7780,24839
7780,2582
7780,26801
7780,27782
7780,28763
7780,29744
7780,30725
7780,31706
7780,32687
7780,33668
7780,34649
7780,3563
7780,36611
7780,37592
7780,38573
7780,39554
7780,40535
7780,41516
7780,42497
7780,43478
7780,44459
7780,4544
7780,46421

9,20583
9,20592
9,20602
9,20611
9,2062
9,2063
9,20639
9,20648
9,20658
9,20667
9,20676
9,20685
9,20695
9,20704
9,20713
9,20723
9,20732
9,20741
10,00149
10,00164
10,00178
10,00192
10,00206
10,0022
10,00234
10,00249
10,00263
10,00277
10,00291
10,00305
10,0032
10,00334
10,00348
10,00362
10,00376
10,0039
10,00405
10,00419
10,00433
10,00447
10,00461
10,00476
10,0049
10,00504
10,00518
10,00532
10,00547
10,00561
10,00575
10,00589
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10,242
10,243
10,244
10,245
10,246
10,247
10,248
10,249
10,25
10,251
10,252
10,253
10,254
10,255
10,256
10,257
10,258
10,259
10,26
10,261
10,262
10,263
10,264
10,265
10,266
10,267
10,268
10,269
10,27
10,271
10,272
10,273
10,274
10,275
10,276
10,277
10,278
10,279
10,28
10,281
10,282
10,283
10,284
10,285
10,286
10,287
10,288
10,289
10,29
10,291

220826,913
220819,133
220811,352
220803,572
220795,791
220788,011
220780,23

220772,45

220764,669
220756,889
220749,108
220741,328
220733,547
220725,766
220717,986
220710,205
220702,425
220694,644
220686,863
220679,083
220671,302
220663,521
220655,741
220647,96

220640,179
220632,398
220624,618
220616,837
220609,056
220601,275
220593,495
220585,714
220577,933
220570,152
220562,372
220554,591
220546,81

220539,029
220531,248
220523,467
220515,687
220507,906
220500,125
220492,344
220484,563
220476,782
220469,001
220461,22

220453,439
220445,658

7780,47402
7780,48383
7780,49364
7780,50345
7780,51326
7780,52307
7780,53288
7780,54269
7780,5525
7780,56231
7780,57212
7780,58193
7780,59174
7780,60155
7780,61136
7780,62117
7780,63098
7780,64079
7780,6506
7780,66041
7780,67022
7780,68003
7780,68984
7780,69965
7780,70946
7780,71927
7780,72908
7780,73889
7780,7487
7780,75851
7780,76832
7780,77813
7780,78794
7780,79775
7780,80756
7780,81737
7780,82718
7780,83699
7780,8468
7780,85661
7780,86642
7780,87623
7780,88604
7780,89585
7780,90566
7780,91547
7780,92528
7780,93509
7780,9449
7780,95471

10,00603
10,00618
10,00632
10,00646
10,0066
10,00674
10,00689
10,00703
10,00717
10,00731
10,00745
10,0076
10,00774
10,00788
10,00802
10,00816
10,00831
10,00845
10,00859
10,00873
10,00887
10,00902
10,00916
10,0093
10,00944
10,00958
10,00973
10,00987
10,01001
10,01015
10,01029
10,01044
10,01058
10,01072
10,01086
10,01101
10,01115
10,01129
10,01143
10,01157
10,01172
10,01186
10,012
10,01214
10,01229
10,01243
10,01257
10,01271
10,01285
10,013
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10,292
10,293
10,294
10,295
10,296
10,297
10,298
10,299
10,3

10,301
10,302
10,303
10,304
10,305
10,306
10,307
10,308
10,309
10,31

10,311
10,312
10,313
10,314
10,315
10,316
10,317
10,318
10,319
10,32

10,321
15,436
15,437
15,438
15,439
15,44
15,441
15,442
15,443
15,444
15,445
15,446
15,447
15,448
15,449
15,45

15,451
15,452
15,453
15,454
15,455

220437,877
220430,096
220422,315
220414,534
220406,753
220398,972
220391,191
220383,41
220375,629
220367,848
220360,067
220352,286
220344,505
220336,724
220328,943
220321,162
220313,381
220305,6
220297,818
220290,037
220282,256
220274,475
220266,694
220258,913
220251,131
220243,35
220235,569
220227,788
220220,007
220212,225
180282,806
180274,975
180267,144
180259,312
180251,481
180243,649
180235,818
180227,986
180220,155
180212,323
180204,492
180196,66
180188,829
180180,997
180173,165
180165,334
180157,502
180149,671
180141,839
180134,008

7780,96452
7780,97433
7780,98414
7780,99395
7781,00376
7781,01357
7781,02338
7781,03319
7781,043

7781,05281
7781,06262
7781,07243
7781,08224
7781,09205
7781,10186
7781,11167
7781,12148
7781,13129
7781,1411

7781,15091
7781,16072
7781,17053
7781,18034
7781,19015
7781,19996
7781,20977
7781,21958
7781,22939
7781,2392

7781,24901
7831,42716
7831,43697
7831,44678
7831,45659
7831,4664
7831,47621
7831,48602
7831,49583
7831,50564
7831,51545
7831,52526
7831,53507
7831,54488
7831,55469
7831,5645

7831,57431
7831,58412
7831,59393
7831,60374
7831,61355

10,01314
10,01328
10,01342
10,01357
10,01371
10,01385
10,01399
10,01413
10,01428
10,01442
10,01456
10,0147
10,01485
10,01499
10,01513
10,01527
10,01541
10,01556
10,0157
10,01584
10,01598
10,01613
10,01627
10,01641
10,01655
10,0167
10,01684
10,01698
10,01712
10,01727
10,90896
10,90921
10,90945
10,9097
10,90995
10,91019
10,91044
10,91069
10,91093
1091118
10,91143
10,91168
10,91192
10,91217
10,91242
10,91266
10,91291
10,91316
10,9134
10,91365
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15,456
15,457
15,458
15,459
15,46
15,461
15,462
15,463
15,464
15,465
15,466
15,467
15,468
15,469
15,47
15,471
15,472
15,473
15,474
15,475
15,476
15,477
15,478
15,479
15,48
15,481
15,482
15,483
15,484
15,485
15,486
15,487
15,488
15,489
15,49
15,491
15,492
15,493
15,494
15,495
15,496
15,497
15,498
15,499
15,5
15,501
15,502
15,503
15,504
15,505

180126,176
180118,344
180110,513
180102,681
180094,849
180087,018
180079,186
180071,354
180063,523
180055,691
180047,859
180040,027
180032,196
180024,364
180016,532
180008,7
180000,869
179993,037
179985,205
179977,373
179969,541
179961,71
179953,878
179946,046
179938,214
179930,382
179922,55
179914,718
179906,887
179899,055
179891,223
179883,391
179875,559
179867,727
179859,895
179852,063
179844,231
179836,399
179828,567
179820,735
179812,903
179805,071
179797,239
179789,407
179781,575
179773,743
179765,911
179758,079
179750,247
179742,415

7831,62336
7831,63317
7831,64298
7831,65279
7831,6626
7831,67241
7831,68222
7831,69203
7831,70184
7831,71165
7831,72146
7831,73127
7831,74108
7831,75089
7831,7607
7831,77051
7831,78032
7831,79013
7831,79994
7831,80975
7831,81956
7831,82937
7831,83918
7831,84899
7831,8588
7831,86861
7831,87842
7831,88823
7831,89804
7831,90785
7831,91766
7831,92747
7831,93728
7831,94709
7831,9569
7831,96671
7831,97652
7831,98633
7831,99614
7832,00595
7832,01576
7832,02557
7832,03538
7832,04519
7832,055
7832,06481
7832,07462
7832,08443
7832,09424
7832,10405

10,9139
10,91415
10,91439
10,91464
10,91489
10,91513
10,91538
10,91563
10,91588
10,91612
10,91637
10,91662
10,91687
10,91711
10,91736
10,91761
10,91785

10,9181
10,91835

10,9186
10,91884
10,91909
10,91934
10,91959
10,91983
10,92008
10,92033
10,92058
10,92082
10,92107
10,92132
10,92157
10,92181
10,92206
10,92231
10,92256
10,92281
10,92305

10,9233
10,92355

10,9238
10,92404
10,92429
10,92454
10,92479
10,92503
10,92528
10,92553
10,92578
10,92603
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15,506
15,507
15,508
15,509
15,51
15,511
15,512
15,513
15,514
15,515
15,516
15,517
15,518
15,519
15,52
15,521
24,025
24,026
24,027
24,028
24,029
24,03
24,031
24,032
24,033
24,034
24,035
24,036
24,037
24,038
24,039
24,04
24,041
24,042
24,043
24,044
24,045
24,046
24,047
24,048
24,049
24,05
24,051
24,052
24,053
24,054
24,055
24,056
24,057
24,058

179734,582
179726,75

179718,918
179711,086
179703,254
179695,422
179687,59

179679,757
179671,925
179664,093
179656,261
179648,429
179640,596
179632,764
179624,932

179617,1

112656,834
112648,919
112641,003
112633,087
112625,172
112617,256
112609,34

112601,424
112593,509
112585,593
112577,677
112569,761
112561,845
112553,93

112546,014
112538,098
112530,182
112522,266
112514,35

112506,435
112498,519
112490,603
112482,687
112474771
112466,855
112458,939
112451,023
112443,107
112435,191
112427,275
112419,359
112411,443
112403,527
112395,611

7832,11386
7832,12367
7832,13348
7832,14329
7832,1531

7832,16291
7832,17272
7832,18253
7832,19234
7832,20215
7832,21196
7832,22177
7832,23158
7832,24139
7832,2512

7832,26101
7915,6835

7915,69331
7915,70312
7915,71293
7915,72273
7915,73254
7915,74235
7915,75216
7915,76197
7915,77177
7915,78158
7915,79139
7915,8012

7915,81101
7915,82081
7915,83062
7915,84043
7915,85024
7915,86004
7915,86985
7915,87966
7915,88947
7915,89928
7915,90908
7915,91889
7915,9287

7915,93851
7915,94832
7915,95812
7915,96793
7915,97774
7915,98755
7915,99735
7916,00716

10,92627
10,92652
10,92677
10,92702
10,92727
10,92751
10,92776
10,92801
10,92826
10,92851
10,92875
10,929
10,92925
10,9295
10,92975
10,92999
23,30105
23,30429
23,30753
23,31077
23,31401
23,31726
23,32051
23,32376
23,32701
23,33026
23,33351
23,33676
23,34002
23,34328
23,34653
23,34979
23,35305
23,35632
23,35958
23,36284
23,36611
23,36938
23,37265
23,37592
23,37919
23,38246
23,38573
23,38901
23,39229
23,39556
23,39884
23,40213
23,40541
23,40869
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24,059
24,06
24,061
24,062
24,063
24,064
24,065
24,066
24,067
24,068
24,069
24,07
24,071
24,072
24,073
24,074
24,075
24,076
24,077
24,078
24,079
24,08
24,081
24,082
24,083
24,084
24,085
24,086
24,087
24,088
24,089
24,09
24,091
24,092
24,093
24,094
24,095
24,096
24,097
24,098
24,099
24,1
24,101
24,102
24,103
24,104
24,105
24,106
24,107
24,108

112387,695
112379,779
112371,863
112363,947
112356,031
112348,115
112340,199
112332,283
112324,367
112316,451
112308,535
112300,619
112292,702
112284,786
112276,87

112268,954
112261,038
112253,122
112245,206
112237,289
112229,373
112221,457
112213,541
112205,624
112197,708
112189,792
112181,876
112173,959
112166,043
112158,127
112150,21

112142,294
112134,378
112126,462
112118,545
112110,629
112102,712
112094,796
112086,88

112078,963
112071,047
112063,13

112055,214
112047,298
112039,381
112031,465
112023,548
112015,632
112007,715
111999,799

7916,01697
7916,02678
7916,03659
7916,04639
7916,0562
7916,06601
7916,07582
7916,08563
7916,09543
7916,10524
7916,11505
7916,12486
7916,13466
7916,14447
7916,15428
7916,16409
7916,1739
7916,1837
7916,19351
7916,20332
7916,21313
7916,22293
7916,23274
7916,24255
7916,25236
7916,26217
7916,27197
7916,28178
7916,29159
7916,3014
7916,3112
7916,32101
7916,33082
7916,34063
7916,35044
7916,36024
7916,37005
7916,37986
7916,38967
7916,39947
7916,40928
7916,41909
7916,4289
7916,43871
7916,44851
7916,45832
7916,46813
7916,47794
7916,48774
7916,49755

23,41198
23,41526
23,41855
23,42184
23,42513
23,42842
23,43172
23,43501
23,43831
23,4416
23,4449
23,4482
23,45151
23,45481
23,45811
23,46142
23,46473
23,46803
23,47134
23,47466
23,47797
23,48128
23,4846
23,48791
23,49123
23,49455
23,49787
23,5012
23,50452
23,50785
23,51117
23,5145
23,51783
23,52116
23,52449
23,52783
23,53116
23,5345
23,53784
23,54118
23,54452
23,54786
23,5512
23,55455
23,55789
23,56124
23,56459
23,56794
23,57129
23,57465
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24,109
24,11

24,111
24,112
24,113
24,114
24,115
24,116
24,117
24,118
24,119
24,12

24,121
32,001
32,002
32,003
32,004
32,005
32,006
32,007
32,008
32,009
32,01

32,011
32,012
32,013
32,014
32,015
32,016
32,017
32,018
32,019
32,02

32,021
32,022
32,023
32,024
32,025
32,026
32,027
32,028
32,029
32,03

32,031
32,032
32,033
32,034
32,035
32,036
32,037

111991,882
111983,966
111976,049
111968,133
111960,216
111952,3
111944,383
111936,467
111928,55
111920,633
111912,717
111904,8
111896,884
49228,3979
49220,4268
49212,4556
49204,4845
49196,5134
49188,5423
49180,5712
49172,6001
49164,6291
49156,658
49148,687
49140,716
49132,745
49124,7741
49116,8031
49108,8322
49100,8613
49092,8904
49084,9195
49076,9487
49068,9779
49061,007
49053,0362
49045,0654
49037,0947
49029,1239
49021,1532
49013,1825
49005,2118
48997,2411
48989,2705
48981,2998
48973,3292
48965,3586
48957,388
48949,4175
48941,4469

7916,50736
7916,51717
7916,52698
7916,53678
7916,54659
7916,5564

7916,56621
7916,57601
7916,58582
7916,59563
7916,60544
7916,61524
7916,62505
7971,17871
7971,16144
7971,14415
7971,12682
7971,10946
7971,09207
7971,07464
7971,05719
7971,0397

7971,02218
7971,00463
7970,98704
7970,96942
7970,95177
7970,93409
7970,91637
7970,89862
7970,88084
7970,86303
7970,84518
7970,8273

7970,80939
7970,79144
7970,77346
7970,75545
7970,73741
7970,71933
7970,70122
7970,68308
7970,6649

7970,64669
7970,62845
7970,61017
7970,59186
7970,57352
7970,55514
7970,53673

23,578
23,58136
23,58472
23,58807
23,59143

23,5948
23,59816
23,60153
23,60489
23,60826
23,61163

23,615
23,61837
24,17195
24,17189
24,17184
24,17179
24,17174
24,17168
24,17163
24,17158
24,17152
24,17147
24,17142
24,17136
24,17131
24,17126

24,1712
24,17115

24,1711
24,17104
24,17099
24,17093
24,17088
24,17083
24,17077
24,17072
24,17066
24,17061
24,17055

24,1705
24,17044
24,17039
24,17033
24,17028
24,17022
24,17017
24,17011
24,17005

24,17
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32,038
32,039
32,04
32,041
32,042
32,043
32,044
32,045
32,046
32,047
32,048
32,049
32,05
32,051
32,052
32,053
32,054
32,055
32,056
32,057
32,058
32,059
32,06
32,061
32,062
32,063
32,064
32,065
32,066
32,067
32,068
32,069
32,07
32,071
32,072
32,073
32,074
32,075
32,076
32,077
32,078
32,079
32,08
32,081
32,082
32,083
32,084
32,085
32,086
32,087

48933,4764
48925,5059
48917,5354
48909,5649
48901,5945
48893,624
48885,6536
48877,6832
48869,7128
48861,7425
48853,7721
48845,8018
48837,8315
48829,8612
48821,891
48813,9207
48805,9505
48797,9803
48790,0101
48782,0399
48774,0698
48766,0996
48758,1295
48750,1594
48742,1894
48734,2193
48726,2493
48718,2792
48710,3093
48702,3393
48694,3693
48686,3994
48678,4295
48670,4596
48662,4897
48654,5198
48646,55
48638,5801
48630,6103
48622,6406
48614,6708
48606,7011
48598,7313
48590,7616
48582,792
48574,8223
48566,8526
48558,883
48550,9134
48542,9438

7970,51829
7970,49981
7970,4813
7970,46276
7970,44418
7970,42557
7970,40693
7970,38825
7970,36954
7970,35079
7970,33201
7970,3132
7970,29435
7970,27547
7970,25655
7970,2376
7970,21862
7970,1996
7970,18055
7970,16146
7970,14234
7970,12318
7970,104
7970,08477
7970,06551
7970,04622
7970,02689
7970,00753
7969,98814
7969,96871
7969,94924
7969,92974
7969,9102
7969,89063
7969,87103
7969,85139
7969,83172
7969,81201
7969,79226
7969,77248
7969,75267
7969,73282
7969,71294
7969,69302
7969,67306
7969,65307
7969,63304
7969,61298
7969,59289
7969,57276

24,16994
24,16989
24,16983
24,16977
24,16972
24,16966
24,1696

24,16955
24,16949
24,16943
24,16938
24,16932
24,16926
24,16921
24,16915
24,16909
24,16903
24,16898
24,16892
24,16886
24,1688

24,16874
24,16869
24,16863
24,16857
24,16851
24,16845
24,16839
24,16833
24,16828
24,16822
24,16816
24,1681

24,16804
24,16798
24,16792
24,16786
24,1678

24,16774
24,16768
24,16762
24,16756
24,1675

24,16744
24,16738
24,16732
24,16726
24,1672

24,16714
24,16708
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32,088
32,089
32,09

32,091
32,092
32,093
32,094
32,095
32,096
32,097
32,098
32,099

32,1

32,101
32,102
32,103
32,104
32,105
32,106
32,107
32,108
32,109
32,11

32,111
35,185
35,195
35,205
35,215
35,225
35,235
35,245
35,255
35,265
35,275
35,285
35,295
35,305
35,315
35,325
35,335
35,345
35,355
35,365
35,375
35,385
35,395
35,405
35,415
35,425
35,435

48534,9743
48527,0047
48519,0352
48511,0657
48503,0962
48495,1268
48487,1573
48479,1879
48471,2185
48463,2491
48455,2798
48447,3104
48439,3411
48431,3718
48423,4025
48415,4333
48407,464
48399,4948
48391,5256
48383,5565
48375,5873
48367,6182
48359,6491
48351,68
24495,1657
24423,6252
24352,1719
24280,8067
24209,5301
24138,343
24067,2461
23996,24
23925,3257
23854,5038
23783,775
23713,1401
23642,5998
23572,155
23501,8063
23431,5545
23361,4004
23291,3448
23221,3883
23151,5318
23081,776
23012,1216
22942,5696
22873,1205
22803,7753
22734,5346

7969,55259
7969,53239
7969,51215
7969,49187
7969,47156
7969,45122
7969,43084
7969,41042
7969,38997
7969,36948
7969,34895
7969,32839
7969,3078
7969,28716
7969,2665
7969,24579
7969,22505
7969,20427
7969,18346
7969,16261
7969,14173
7969,1208
7969,09984
7969,07885
7158,39099
7149,70152
7140,93943
7132,10444
7123,19628
7114,2147
7105,15942
7096,03021
7086,82682
7077,549
7068,19652
7058,76915
7049,26669
7039,6889
7030,03559
7020,30656
7010,50161
7000,62055
6990,66322
6980,62944
6970,51904
6960,33188
6950,06781
6939,72668
6929,30836
6918,81275

24,16701
24,16695
24,16689
24,16683
24,16677
24,16671
24,16664
24,16658
24,16652
24,16646
24,1664

24,16633
24,16627
24,16621
24,16615
24,16608
24,16602
24,16596
24,16589
24,16583
24,16577
24,1657

24,16564
24,16558
24,29135
24,26214
24,23269
24,20299
24,17305
24,14286
24,11241
24,08172
24,05078
24,01959
23,98814
23,95644
23,92449
23,89228
23,85982
23,8271

23,79413
23,7609

23,72741
23,69366
23,65965
23,62538
23,59085
23,55607
23,52102
23,48571




138

35,445
35,455
35,465
35,475
35,485
35,495
35,505
35,515
35,525
35,535
35,545
35,555
35,565
35,575
35,585
35,595
35,605
35,615
35,625
35,635
35,645
35,655
35,665
35,675
35,685
35,695
35,705
35,715
35,725
35,735
35,745
35,755
35,765
35,775
35,785
35,795
35,805
35,815
35,825
35,835
35,845
35,855
35,865
35,875
35,885
35,895
35,905
35,915
35,925
35,935

22665,3993
22596,3701
22527,4478
22458,6331
22389,9269
22321,33
22252,843
22184,4668
22116,2022
22048,0499
21980,0108
21912,0855
21844,275
21776,5799
21709,001
21641,5392
21574,1952
21506,9698
21439,8638
21372,8778
21306,0129
21239,2696
21172,6488
21106,1512
21039,7777
20973,5289
20907,4057
20841,4089
20775,5391
20709,7973
20644,184
20578,7002
20513,3465
20448,1237
20383,0326
20318,0739
20253,2483
20188,5567
20123,9997
20059,5782
19995,2928
19931,1442
19867,1333
19803,2607
19739,5272
19675,9334
19612,4801
19549,1681
19485,998
19422,9705

6908,23971
6897,58915
6886,86097
6876,05508
6865,17141
6854,20988
6843,17044
6832,05303
6820,85762
6809,58417
6798,23265
6786,80307
6775,29542
6763,7097

6752,04593
6740,30414
6728,48438
6716,58669
6704,61113
6692,55777
6680,4267

6668,218

6655,93179
6643,56817
6631,12727
6618,60923
6606,0142

6593,34234
6580,59381
6567,76881
6554,86752
6541,89016
6528,83694
6515,70808
6502,50384
6489,22446
6475,87022
6462,44138
6448,93824
6435,3611

6421,71027
6407,98608
6394,18886
6380,31896
6366,37676
6352,36261
6338,27691
6324,12005
6309,89244
6295,59452

23,45013
23,4143
23,3782

23,34184

23,30521

23,26832

23,23117

23,19376

23,15608

23,11813

23,07992

23,04145

23,00271
22,9637

22,92444
22,8849

22,84511

22,80505

22,76472

22,72413

22,68328

22,64216

22,60078

22,55914

22,51724

22,47507

22,43264

22,38996

22,34701
22,3038

22,26033
22,2166

22,17262

22,12838

22,08388

22,03912

21,99412

21,94885

21,90334

21,85757

21,81156

21,76529

21,71877

21,67201

21,625

21,57775

21,53025

21,48251

21,43452
21,3863
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35,945
35,955
37,005
37,015
37,025
37,035
37,045
37,055
37,065
37,075
37,085
37,095
37,105
37,115
37,125
37,135
37,145
37,155
37,165
37,175
40,185
40,195
40,205
40,215
40,225
40,235
40,245
40,255
40,265
40,275
40,285
40,295
40,305
40,315
40,325
40,335
40,345
40,355
40,365
40,375
40,385
40,395
40,405
40,415
40,425
40,435
40,445
40,455
40,465
40,475

19360,0863
19297,3462
13613,7853
13568,8228
13524,035
13479,4217
13434,9826
13390,7177
13346,6266
13302,7092
13258,9651
13215,3942
13171,9963
13128,7709
13085,718
13042,8371
13000,1281
12957,5906
12915,2244
12873,0291
5710,82735
5698,49037
5686,19524
5673,94175
5661,72969
5649,55885
5637,42902
5625,34001
5613,29159
5601,28357
5589,31575
5577,38791
5565,49987
5553,65142
5541,84237
5530,07251
5518,34165
5506,6496
5494,99616
5483,38114
5471,80436
5460,26561
5448,7647
5437,30147
5425,8757
5414,48723
5403,13586
5391,82142
5380,54371
5369,30256

6281,2267
6266,78944
4504,99034
4487,51185
4470,05248
4452,61302
4435,19431
4417,79712
4400,42228
4383,07054

4365,7427
4348,43953
4331,16179
4313,91022
4296,68559
4279,48862
4262,32004
4245,18057
4228,07093
4210,99181
1235,79815
1231,60222
1227,42754
1223,27396
1219,14137
1215,02964
1210,93865
1206,86826
1202,81836
1198,78883
1194,77955
1190,79038
1186,82122
1182,87194
1178,94243
1175,03256
1171,14222
1167,27129
1163,41966
1159,58722
1155,77383
1151,97941
1148,20382
1144,44696
1140,70872
1136,98898
1133,28764
1129,60458
1125,93971

1122,2929

21,33784
21,28914
15,3282
15,26889
15,20965
15,15048
15,09137
15,03233
14,97337
14,91448
14,85567
14,79694
14,73829
14,67973
14,62126
14,56288
14,50459
14,4464
14,38831
14,33032
3,861
3,84717
3,83341
3,81972
3,80611
3,79257
3,7791
3,76571
3,75238
3,73913
3,72595
3,71283
3,69979
3,68681
3,67391
3,66107
3,6483
3,63559
3,62296
3,61039
3,59788
3,58544
3,57307
3,56076
3,54851
3,53633
3,52422
3,51216
3,50017
3.,48824
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40,485
40,495
40,505
40,515
40,525
40,535
40,545
40,555
40,565
40,575
40,585
40,595
40,605
40,615
40,625
40,635
40,645
40,655
40,665
40,675
40,685
40,695
40,705
40,715
40,725
40,735
40,745
40,755
40,765
40,775
40,785
40,795
40,805
40,815
40,825
40,835
40,845
40,855
40,865
40,875
40,885
40,895
40,905
40,915
40,925
40,935
40,945
40,955
40,965
40,975

5358,09779
5346,92922
5335,79667
5324,69997
5313,63893
5302,61339
5291,62316
5280,66809
5269,74798
5258,86269
5248,01202
5237,19582
5226,41392
5215,66616
5204,95235
5194,27235
5183,62599
5173,0131
5162,43352
5151,88709
5141,37365
5130,89305
5120,44512
5110,02971
5099,64666
5089,29581
5078,97702
5068,69013
5058,43497
5048,21142
5038,0193
5027,85848
5017,7288
5007,63012
4997,56229
4987,52516
4977,51858
4967,54242
4957,59652
4947,68075
4937,79496
4927,93902
4918,11277
4908,31609
4898,54882
4888,81084
4879,10201
4869,42219
4859,77124
4850,14903

1118,66405
1115,05305
1111,45981
1107,88421
1104,32614
1100,78551
1097,26221
1093,75614
1090,2672
1086,79527
1083,34027
1079,9021
1076,48065
1073,07582
1069,68751
1066,31564
1062,96009
1059,62079
1056,29761
1052,99049
1049,69931
1046,42398
1043,16442
1039,92053
1036,69221
1033,47938
1030,28193
1027,0998
1023,93287
1020,78107
1017,6443
1014,52248
1011,41552
1008,32333
1005,24583
1002,18293
999,13454
996,10057
993,08096
990,0756
987,08443
984,10734
981,14427
978,19514
975,25985
972,33833
969,43051
966,53629
963,6556
960,78837

3,47637
3,46456
3,45282
3,44113
3,42951
3,41795
3,40644
3,39499
3,38361
3,37228
3,36101
3,34979
3,33864
3,32754
3,3165

3,30551
3,29458
3,28371
3,27289
3,26212
3,25141
3,24076
3,23015
3,2196

3,20911
3,19867
3,18828
3,17794
3,16765
3,15742
3,14723
3,1371

3,12702
3,11698

3,107

3,09707
3,08719
3,07735
3,06757
3,05783
3,04814
3,0385

3,0289

3,01936
3,00986
3,0004

2,991

2,98163
2,97232
2,96305
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40,985
40,995
45,555
45,565
45,575
45,585
45,595
45,605
45,615
45,625
45,635
45,645
45,655
45,665
45,675
45,685
45,695
45,705
45,715
45,725
45,735
45,745
45,755
45,765
45,775
45,785
45,795
45,805
45,815
45,825
45,835
45,845
45,855
45,865
45,875
45,885
45,895
45,905
45,915
45,925
45,935
45,945
45,955
45,965
45,975
45,985
45,995
46,005
46,015
46,025

4840,55543
4830,9903
2183,1136

2179,46198

2175,81573

2172,17485

2168,53931
2164,9091

2161,28421

2157,66462

2154,05031

2150,44128
2146,8375

2143,23896

2139,64565

2136,05755

2132,47465

2128,89693

2125,32438

2121,75699

2118,19473

2114,63759

2111,08557

2107,53865
2103,9968

2100,46002
2096,9283

2093,40162

2089,87996

2086,36332

2082,85167

2079,34501

2075,84331

2072,34658

2068,85478

2065,36792

2061,88597

2058,40892

2054,93677

2051,46948

2048,00706

2044,54949

2041,09675

2037,64884

2034,20573

2030,76742

2027,33389

2023,90513

2020,48112

2017,06186

957,93451
955,09395
365,43157
364,89316
364,35629
363,82093
363,28708
362,75475
362,22392
361,69459
361,16676
360,64041
360,11555
359,59216
359,07024
358,54979
358,0308

357,51326
356,99718
356,48253
355,96933
355,45756
354,94722
354,4383

353,9308

353,42472
352,92004
352,41676
351,91488
351,41439
350,91529
350,41757
349,92123
349,42626
348,93266
348,44042
347,94954
347,46001
346,97182
346,48498
345,99948
345,5153

345,03246
344,55094
344,07074
343,59185
343,11427
342,63799
342,16302
341,68933

2,95383
2,94465
1,08441
1,08276
1,08111
1,07947
1,07783
1,0762
1,07457
1,07295
1,07133
1,06971
1,0681
1,06649
1,06489
1,0633
1,0617
1,06012
1,05853
1,05696
1,05538
1,05381
1,05225
1,05069
1,04913
1,04758
1,04603
1,04449
1,04295
1,04142
1,03989
1,03836
1,03684
1,03532
1,03381
1,0323
1,0308
1,0293
1,0278
1,02631
1,02483
1,02334
1,02186
1,02039
1,01892
1,01745
1,01599
1,01453
1,01308
1,01163
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46,035
46,045
46,055
46,065
46,075
46,085
46,095
46,105
46,115
46,125
46,135
46,145
46,155
46,165
46,175
50,665
50,675
50,685
50,695
50,705
50,715
50,725
50,735
50,745
50,755
50,765
50,775
50,785
50,795
50,805
50,815
50,825
50,835
50,845
50,855
50,865
50,875
50,885
50,895
50,905
50,915
50,925
50,935
50,945
50,955
50,965
50,975
50,985
50,995
51,005

2013,64733
2010,23752
2006,83241
2003,432
2000,03626
1996,64519
1993,25877
1989,877
1986,49985
1983,12732
1979,75939
1976,39605
1973,0373
1969,68311
1966,33347
789,2179
787,1125
785,00872
782,90655
780,806
778,70707
776,60975
774,51403
772,41991
770,3274
768,23648
766,14716
764,05942
761,97328
759,88872
757,80574
755,72434
753,64451
751,56626
749,48957
747,41445
745,3409
743,2689
741,19847
739,12958
737,06225
734,99647
732,93223
730,86953
728,80837
726,74875
724,69066
722,6341
720,57906
718,52555

341,21694
340,74584
340,27601
339,80746
339,34019
338,87418
338,40943
337,94594
337,4837
337,02272
336,56298
336,10448
335,64721
335,19118
334,73637
210,62174
210,45935
210,29727
210,13551
209,97407
209,81294
209,65213
209,49164
209,33146
209,1716
209,01205
208,85281
208,69388
208,53526
208,37696
208,21896
208,06127
207,90389
207,74682
207,59005
207,43359
207,27743
207,12158
206,96603
206,81078
206,65583
206,50119
206,34684
206,1928
206,03905
205,8856
205,73245
205,57959
205,42703
205,27477

1,01018
1,00874
1,0073
1,00586
1,00443
1,00301
1,00158
1,00017
0,99875
0,99734
0,99593
0,99453
0,99313
0,99174
0,99034
0,61326
0,61277
0,61228
0,6118
0,61131
0,61082
0,61034
0,60985
0,60937
0,60889
0,60841
0,60793
0,60745
0,60697
0,60649
0,60601
0,60554
0,60506
0,60459
0,60412
0,60365
0,60317
0,6027
0,60223
0,60177
0,6013
0,60083
0,60037
0,5999
0,59944
0,59898
0,59851
0,59805
0,59759
0,59713
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51,015
51,025
51,035
51,045
51,055
51,065
51,075
51,085
51,095
51,105
51,115
51,125
51,135
51,145
51,155
51,165
51,175
51,185
51,195
51,205
51,215
51,225
51,235
51,245
51,255
51,265
51,275
51,285
51,295
51,305
51,315
51,325
51,335
51,345
51,355
51,365
51,375
51,385
51,395
51,405
51,415
51,425
51,435
51,445
51,455
51,465
51,475
51,485
51,495
51,505

716,47357
714,4231
712,37414
710,3267
708,28077
706,23634
704,19342
702,152
700,11208
698,07365
696,03671
694,00127
691,96731
689,93483
687,90383
685,87431
683,84627
681,8197
679,7946
677,77096
675,74879
673,72808
671,70883
669,69103
667,67469
665,65979
663,64635
661,63434
659,62378
657,61466
655,60698
653,60072
651,5959
649,59251
647,59054
645,58999
643,59086
641,59315
639,59686
637,60198
635,6085
633,61644
631,62577
629,63651
627,64864
625,66218
623,6771
621,69342
619,71112
617,73021

205,1228
204,97112
204,81973
204,66864
204,51784
204,36733

204,2171
204,06717
203,91753
203,76817

203,6191
203,47032
203,32182
203,17361
203,02568
202,87804
202,73067

202,5836

202,4368
202,29028
202,14404
201,99808

201,8524

201,707
201,56187
201,41703
201,27245
201,12816
200,98413
200,84039
200,69691
200,55371
200,41078
200,26812
200,12573

199,98361
199,84176
199,70018
199,55886
199,41782
199,27704
199,13652
198,99628
198,85629
198,71657
198,57712
198,43792
198,29899
198,16032
198,02191

0,59668
0,59622
0,59576
0,59531
0,59485
0,5944

0,59394
0,59349
0,59304
0,59259
0,59214
0,59169
0,59124
0,5908

0,59035
0,58991
0,58946
0,58902
0,58858
0,58813
0,58769
0,58725
0,58681
0,58638
0,58594
0,5855

0,58506
0,58463
0,5842

0,58376
0,58333
0,5829

0,58247
0,58204
0,58161
0,58118
0,58075
0,58033
0,5799

0,57947
0,57905
0,57863
0,5782

0,57778
0,57736
0,57694
0,57652
0,5761

0,57568
0,57527
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51,515
51,525
51,535
51,545
51,555
51,565
51,575
51,585
51,595
51,605
51,615
51,625
51,635
51,645
51,655

615,75068
613,77253
611,79576
609,82037
607,84634
605,87369
603,90241
601,93248
599,96393
597,99673
596,03088
594,0664
592,10326
590,14148
588,18103

197,88376
197,74588
197,60825
197,47087
197,33376
197,19691
197,06031
196,92396
196,78787
196,65204
196,51646
196,38113
196,24606
196,11124
195,97667

0,57485
0,57443
0,57402
0,57361
0,57319
0,57278
0,57237
0,57196
0,57155
0,57114
0,57073
0,57032
0,56991
0,56951
0,5691
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