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Resumo

Veiculos espaciais de reentrada atmosférica passam por condi¢cdes de voo peculiares, o que
amplia a dificuldade nos estudos das respostas aerotermodinamicas. O conhecimento
aprofundado do comportamento térmico de um maodulo espacial associado as propriedades dos
materiais empregados é de suma importancia para garantir a integridade do veiculo durante as
fases ascendente, suborbital e reentrada atmosférica, bem como na sua recuperagéo. O presente
trabalho, tem por objetivo criar um estudo robusto acoplando céalculos aerodindmicos e de
transferéncia de calor para simular o aquecimento externo da estrutura e elementos construtivos
e de operacdo da plataforma SARA Suborbital, de modo a obter a distribuicdo de temperaturas
nos sistemas internos e o desempenho do sistema de arrefecimento do veiculo. Serdo
empregados softwares comerciais e materiais disponibilizados pela ASE para a simulacéo
computacional, comparagéo e validagéo dos resultados. As etapas previstas sdo: levantamento
de dados, definicdo do problema fisico, construcdo da solucdo computacional e analise dos
resultados. Portanto, espera-se obter uma distribuicao de temperatura na estrutura externa e nos
elementos internos ao longo da trajetéria e uma previsdo do desempenho do sistema de
arrefecimento do SARA.

1. Introducéo

Um estudo confiavel do comportamento de um veiculo espacial implica em uma tarefa que
abrange varias linhas do conhecimento. Estas ramificacdes devem descrever, de modo mais
realista possivel, afim de retratar em um cenério andlitico a complexidade de um fenémeno
fisico. De forma geral, um mddulo aeroespacial em um voo atmosférico é um corpo elastico

sujeito a altas cargas aerodinamicas.

O Satélite de Reentrada Atmosférica (SARA) é um projeto do IAE que consiste em um madulo

espacial reutilizavel destinado a realizar experimentos em Orbitas baixas (200 a 400 km de
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altitude) em um periodo de 10 dias. O satélite tem aproximadamente 1000 mm de diametro,
2000 mm de altura e 285 kg de massa, também possui sistema de protecdo térmica (TPS) para
a reentrada, sistema de controle rotacional a gas frio e estrutura interna em fibra de carbono. O
projeto consiste em duas fases, a primeira serd de um voo balistico suborbital com duracéo de
8 minutos em ambiente de microgravidade, onde todos os sistemas e equipamentos embarcados
serdo testados, bem como as respostas dinamicas, térmicas e estruturais. Apds os testes, o
modulo deve reentrar na atmosfera e ser recuperado em alto mar. J& a segunda fase consiste no

voo orbital pelo periodo de 10 dias em uma 6rbita circular de 400 km.
Nesse contexto, a pesquisa visa analisar o médulo ao longo da trajetéria, estudando:
a. O comportamento aerodindmico do SARA;
b. Adistribuicdo de temperatura externa do SARA,;
c. O fluxo de calor sobre 0 modulo;
d. A transferéncia de calor da parede externa para 0s componentes internos;
e. O desempenho do sistema de arrefecimento interno do SARA.

Com base no calculo aerodinamico computacional (CFD), nas temperaturas e fluxo de calor
externos a capsula, nas propriedades térmicas dos materiais empregados e nas analises
transientes de transferéncia de calor é possivel criar uma ferramenta que utiliza diversas areas
do conhecimento e combine-as de modo que as temperaturas internas do mddulo sejam

estimadas.

2. Materiais e Métodos

A pesquisa no campo aeroespacial exige elevada sinergia de diversas areas interdependentes,
por isso, para um estudo termodindmico, varias disciplinas devem coexistir e acrescentar dados
simultaneamente para o sucesso da ferramenta projetada em todos os passos da analise. Para
tal proposito, fez-se um estudo de algumas &reas da engenharia aeroespacial, como
Aerodinamica, Dinamica de Voo e Térmica.

Nesse cenario, o0 estudo proposto foi dividido em 3 etapas de acordo com a Figura 1. Observa-
se na Figura 1 que a pesquisa é multidisciplinar e atende duas grandes areas especificas: o

calculo aerodindmico e a transferéncia de calor da estrutura do SARA.
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Figura 1 — Fluxograma contendo etapas da pesquisa proposta.

2.1 Calculo Aerodinamico

Para a concretizacdo de um estudo preliminar de validagdo do modelo de engenharia
empregado na construcdo do SARA, utilizou-se o software comercial Ansys Fluent
disponibilizado pela ASE/IAE. O calculo aerodindmico em CFD (Computational Fluids
Dynamics) foi processado com os seguintes parametros: design da cdpsula SARA 2D projetado
no Ansys, malha tetraédrica refinada com numero de elementos variando de 250 a 480 mil,
modelo de turbuléncia k-omega SST, gas ideal, modelo de viscosidade Sutherland, e trajetoria

pré-definida como ilustrado na Figura 2 [2].
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Figura 2 — Trajetoria: altitude e nimero de Mach em funcdo do tempo. Fonte: ASE/IAE.
A seguir, na Figura 3, nota-se uma das malhas utilizadas no calculo com o sistema de inflation

para refinar a camada limite com 30 layers, a fim de melhorar a solu¢do proximo a parede [3].

ANSYS
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Figura 3 — Malha SARA 2D com refinamento da camada limite. Fonte: elaborada pelo autor.
Sendo empregada a metodologia de rotinas step-by-step (analises estaticas de cada passo da

trajetoria), a analise CFD, entdo, recria o ambiente externo e o célculo pelo modelo de
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engenharia analitico. Assim, em determinados momentos da trajetéria ascendente, o célculo
aerodinamico é efetuado e os resultados de fluxo de calor sdo comparados. Adota-se:

- Rodada estatica com angulo de ataque zero e auséncia de rotacao;

- As propriedades fisicas sdo consideradas constantes com a temperatura;

- O ar atmosférico é considerado um gas termicamente perfeito;

- Camada limite fina;

- Escoamento ndo-viscoso na regido da camada de choque externa a camada limite;

- Escoamento isentrépico em uma mesma linha de corrente;
Para 0 método de engenharia, 0 processo de aquecimento aerodindmico envolve a combinacéo
de diversos fenémenos fisicos simultaneos e, por isso, é de dificil modelagem. Para o célculo
do aerodindmico do SARA, é necessario conhecer 0os campos de pressao (obtidos atraves da
altitude), velocidade (obtida através da trajetoria pré-definida) e temperatura ao redor da
superficie externa da parede.
Assume-se que as condic¢des da corrente livre sdo dadas por p., V«, T respectivamente a
pressdo, velocidade e temperatura. As condicdes atmosféricas (propriedades do ar com a
altitude) sdo obtidas a partir da U. S Standart Atmosfere (1976) [3], de onde se extraem a
pressao e temperatura ambientes, densidade e viscosidade do ar e velocidade do som.
Ao atingir escoamento supersonico (M« >1), forma-se uma onda de choque ao redor do corpo.
As propriedades do ar apos a onda de choque, vi, T1 e pi, 80 obtidas a partir das relagdes para
choque normal disponiveis na literatura. As propriedades de estagnacdo do gas sdo calculadas
através das relacGes para gés perfeito [4].
Para o calculo do fluxo de calor incidente na superficie externa da parede, foi empregado o
método de Zoby, que relaciona o coeficiente de pelicula da troca convectiva com o coeficiente
de atrito na parede, através de uma forma modificada da analogia de Reynolds [5]. A partir da
equacao (1) de troca de calor por conveccao, tem-se:

q=H X (Taw — Tw) (1)

Onde g € o fluxo de calor, H € o coeficiente de pelicula, Tw é a temperatura da parede e Taw é a

temperatura da parede adiabética (ou de recuperacdo), dada pela equagéo (2):

14
Taw:Te+FRa (2)

Onde Cy € o calor especifico do ar, Te e Ve s80 respectivamente a temperatura e velocidade na

fronteira da camada limite e Fr é o fator de recuperacdo. A variagdo da viscosidade com a
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temperatura é obtida a partir da formula de Sutherland [5]. Assim, o fluxo de calor é calculado
distribuido na superficie do SARA. O método garante solucdo para passos mais discretos (de
um em um segundo) e um tempo computacional menor que a analise CFD.

2.2 Transferéncia de Calor

O software mais utilizado pela ASE na Subdivisdo de Estruturas para célculo estrutural em
elementos finitos é o Abaqus [6] e foi o software escolhido para a realizacdo do célculo de
transferéncia de calor da estrutura do SARA com TPS (Thermal Protection System) e
eletrbnicos embarcados. Por apresentar uma organizacdo de arquivos em scripts, o Abaqus é
atil para a implementacdo do método quando associado a rotinas de programacgdo MatLab.
Como a distribuicao do fluxo de calor é dada em funcéo da geometria do modelo e do passo no
tempo, a analise se torna de dificil operacdo somente com ferramentas do software FEM. Para
isso, 0 modelo de software in-the-loop é utilizado e uma interface Abaqus/MatLab € necessaria

para a analise transiente. A Figura 4 mostra a rotina para a interface do céalculo estrutural.

fopen RAbagus structural

Figura 4 — Rotina da interface Abaqus/MatLab para uma rodada de andlise estatica e
alteracdo do fluxo de calor para a proxima. Fonte: elaborada pelo autor.

No pré-processamento foram utilizados desenhos de engenharia disponibilizados pela
Subdivisdo de Projetos da ASE. A modelagem do mddulo apresenta o sistema TPS: resina
quartzo-fenolica no nariz onde o arrasto e 0 aguecimento aerodindmico sdo maiores e cortica
ao longo da saia. Além de serem materiais de baixa condutividade, também sdo materiais
ablativos, ou seja, que se degradam em uma reacdo exotérmica quando atingem uma
determinada temperatura e resfriam o ar vizinho, retardando a passagem do calor pela parede
da estrutura. O SARA também conta com um cone estruturado em fibra de carbono e uma
calota de aluminio situada no nariz (logo abaixo da resina ablativa), que serve como um corpo
massico que troca calor com a parede com o intuito de retardar o aquecimento interno. Note a
Figura 5 que ilustra 0 SARA em corte para a visualizagédo da sua estrutura e seu TPS e a Tabela
1 com as propriedades dos materiais [7].

Para o arrefecimento do maddulo, foi utilizado o conceito de células de Peltier localizadas entre
0 prato de equipamentos e os eletrénicos embarcados. A célula, alimentada por uma bateria

externa ainda na torre de langamento, tem uma fungéo de reduzir a temperatura dos eletronicos
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nessa fase inicial (pré-lancamento), com o intuito de reduzir a temperatura do interior da
capsula. Portanto, na analise, a espessura da célula de Peltier é desprezivel e assume-se uma
resisténcia térmica entre o prato de equipamentos e os eletrénicos e um campo pré-definido
inicial com a temperatura dos componentes de, aproximadamente, igual a 0° C (273K).
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Figura 5 — Vista do SARA em corte, ilustrando a estrutura e a TPS. Fonte: ASE/IAE.

Tabela 1 — Propriedades fisicas dos materiais empregados.

3. Resultados
A partir dos materiais disponibilizados pela ASE e da metodologia desenvolvida nessa pesquisa
até entdo, pode-se determinar resultados que determinam a continuidade da pesquisa.
Na primeira etapa, que compreende as analises em CFD, foram realizados estudo para 10
passos na trajetdria ascendente, de acordo com a Tabela 2.
Tabela 2 — Ndmero de Mach em funcéo da trajetoria ascendente.
13s | 16s | 19s | 21s | 24s | 27s| 30s | 35s | 39s | 50s
_ 149 | 1.85 | 2.25 | 255 | 3.06 | 3.6 | 4.15 | 5.38 | 6.66 | 7.83

A partir da trajetoria representada na tabela, foram realizadas as analises computacionais. A

seguir, na Figura 6 e 7 estdo representados os resultados do estudo para os seguintes passos de
tempo: 13, 19, 24, 30 e 39 segundos. Na Figura 6, estdo demonstrados os contornos para
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numero de Mach ao longo da superficie e proximidades do SARA. Ja nos graficos ilustrados
na Figura 7, tém-se os valores de fluxo de calor calculados pela analise em CFD (azul) e pelo
método de engenharia de utilizado na ASE (laranja), em comparativo. Por se tratar de uma
trajetoria balistica simétrica, os nimeros de Mach ascendentes s&o iguais aos da reentrada.
Portanto, é possivel estimar e validar o método para a reentrada, ja que somente a altitude sera
alterada. O aquecimento aerodinamico € mais intenso na reentrada, pois a altitude decai e a

velocidade aumenta. Isso se agrava devido as forcas de resisténcia do ar (arrasto de atrito ou

friccdo) e pelas propriedades do ar formadas pela onda de choque [2].

Mach Number
Trajectory 13s

Mach Number

Trajectory 19s
3.025e+000
2.836e+000
2.647e+000
2.458e+000
2.269e+000
2.080e+000
1.891e+000
1.702e+000
1.513e+000
1.324e+000
1.135e+000

7.719e-007

Mach Number
Trajectory 24s

3.895e+000

3.652e+000
' 3.409e+000

Figura 6 — Contornos de nimero de Mach da plataforma SARA (Fonte: o autor).
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Figura 7 — Gréficos de Fluxo de Calor vs. Comprimento do SARA. Comparacao analise CFD
(azul) e método de Zoby (laranja).

A respeito das Figuras 6 e 7, pode-se inferir que, é possivel analisar a evolugdo da onda de

choque conforme o aumento da altitude e da velocidade e a influéncia da atmosfera na geracéo

de um fluxo de calor para 0 médulo. Nota-se que o método de engenharia de Zoby ¢é eficaz e

apresenta resultados muito proximos de métodos robustos de elementos finitos. Além disso, a

solucdo analitica necessita de um tempo e capacidade computacional muito inferiores.
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Depois de feita a validacdo do método de engenharia comparado ao CFD, a segunda e terceira
etapas empregam a abordagem em elementos finitos (Abaqus) através de uma andlise de
transferéncia de calor transiente com o software Abaqus. O modelo 2D axissimétrico foi
escolhido pela simetria do SARA e da escolha por um angulo de ataque nulo. O satélite foi
modelado com o0s materiais presentes na estrutura (aluminio e fibra de carbono) e TPS (resina
quartzo-fenolica e cortica) e os componentes internos (aluminio), que foram concentrados em
uma regido central do prato de equipamentos.

A analise utiliza dos resultados de tabelas completas do método de engenharia Zoby que
fornecem a temperatura de recuperacdo (Tr) o coeficiente de convecgdo térmica (H) para cada
passo de 1 segundo (steb-by-step). Observe a Figura 8 com a geometria utilizada e o resultado

da analise sem sistema de arrefecimento para o tempo final da trajetoria.

Figura 8 — Pré e pos-processamento da analise transiente para 0 modelo axissimeétrico em
revolucdo do SARA com TPS e eletrdnicos embarcados.
A partir da Figura 8, pode-se visualizar o aquecimento aerodindmico externo e a transferéncia
de calor interior. Ja na Figura 9, tém-se as temperaturas nodais dos componentes internos nas
duas condicdes de contorno (com e sem arrefecimento) provando a redugdo de temperatura
com a utilizacdo da célula de Peltier.

Sem arrefecimento Com arrefecimento

360.[F T T T T T T T T T T T T T T

Temperatura (K)
Temperatura (K)

L 1 | | L 1 L L L 1 1 L
0. B 3 300 400, 500 600 o 100. 200 300. 400 500. 600 700.

Tempo (s) Tempo (s)

Figura 9 — Temperatura nodal dos eletrénicos comparando as analises abordadas.
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Observa-se na Figura 9 que o sistema de arrefecimento implica diretamente nas condi¢des do
inicio do voo e, com isso, reduz a temperatura final dos eletronicos satisfazendo as temperaturas
minimas de operacao (333K para alguns equipamentos).

4. Conclusotes

Neste trabalho, foi descrita a metodologia para analise do aquecimento aerodinamico da
plataforma SARA Suborbital. Para um ambiente aeroespacial, a pesquisa computacional visa
mitigar os custos de um projeto de engenharia, utilizando estudos multidisciplinares que,
acoplados em um trabalho conciso, podem criar uma ferramenta de trabalho para pesquisas
futuras. De acordo com os resultados obtidos, conclui-se que as ferramentas desenvolvidas na
pesquisa apresentaram bons resultados analiticos e computacionais para o estudo proposto. As
analises aerodindmicas para o periodo ascendente comparadas ao méetodo de engenharia de
Zoby foram essenciais para validar o modelo utilizado na ASE/IAE.

Para a transferéncia de calor do modulo pode-se inferir que, simplificando a geometria do
SARA e analisando a presenca de um sistema de arrefecimento, foi possivel estimar as
temperaturas de um voo completo desenvolvendo uma frente de estudo que pode ser utilizada
como recurso preliminar para um projeto de tal complexidade. Pode-se, entdo, promover a
realizacdo de trabalhos similares para outros veiculos, médulos ou trajetérias alternativas com
um custo baixo e resultados muito proximos de modelos complexos.

5. Divulgacao dos Resultados

Espera-se, com o resultado da pesquisa ao final do programa PIBIC IAE 2017/2018, uma
publicacdo acerca da metodologia utilizada e, em soma, ja esta sendo elaborado um artigo para
apresentacdo oral no XXII Encontro Latino Americano de Inicia¢do Cientifica (INIC Univap)
no final de 2018
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