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Resumo

Este trabalho tem por finalidade analisar a distribuicdo de pressdao e de nimero de Mach na
superficie do veiculo aeroespacial Sonda III na regido do tronco de cone que une o primeiro e
o segundo estagio do veiculo. Sdo estimados os valores de Coeficiente de Pressdo, -C,, de
numero de Mach, M, e incertezas associadas. Os dados experimentais sdo provenientes de um
ensaio em regime de escoamento subsdnico e transonico, realizado no Tunel Transdnico
Piloto do Instituto de Aerondutica e Espaco, IAE/TTP. O modelo em meia maquete ensaiado
estd numa escala 1:8 do veiculo real e possui 154 tomadas de pressdo dispostas em 22
estacdes ao longo da fuselagem. Nesta etapa do trabalho foi utilizada a configuracdo do
modelo com uma empena posicionada ao longo da fuselagem do segundo estigio. Os
resultados sdo referentes a medicdo de pressdo estdtica em 64 tomadas no modelo para os
nimeros de Mach 0.75, 0.90 e 1.10. Foi observada a presenca de onda de choque a jusante

do tronco de cone no regime transonico.

1. Introducao

Uma campanha de ensaios estd sendo realizada no Tunel Transdnico Piloto da Divisdo de
Aerodinamica do Instituto de Aerondutica e Espago, IAE/ALA/TTP, com o modelo em escala
1:8 do veiculo de sondagem Sonda III.

O Sonda III € terceiro projeto da familia Sonda. Comecgou a ser desenvolvido pelo IAE em
1971 e foi lancado pela primeira vez ao espaco em 1976. Este foi o primeiro foguete de

sondagem brasileiro a contar com sistema de separagdo em dois estdgios. Além desta
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inovagado tecnoldgica, contou com uma instrumentacdo completa, como sistema de igni¢ao
para o segundo estdgio, carga util tecnoldgica para aquisi¢do de dados durante o voo e
sistema de controle de altitude da carga til em trés eixos.

Este estudo avalia o comportamento dos parametros de coeficiente de pressao, -C,, € nimero
de Mach, M, na superficie do modelo. A avaliacdo destes parametros possibilita a
compreensdo de fendmenos aerodindmicos tais como ondas de choque e de expansdo que
ocorrem no escoamento em torno do veiculo e que afetam seu desempenho de voo.

Em regimes supersonicos, ondas de choque ocorrem quando o escoamento encontra uma
esquina concava (Fig. 1a). Se o escoamento encontra um superficie convexa, ocorrem ondas
de expansdao (Fig. 1b). As propriedades de temperatura, massa especifica, pressdo e
velocidade de escoamento (7, p, p e V, respectivamente) sdo alteradas consideravelmente

(Anderson, 1989).
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Figura 1: a) Onda de choque formada a partir de uma regido concava. b) Ondas de expansio formadas em uma
esquina convexa.

2. Material e métodos

Descreve-se nesta secdo o tinel transonico TTP, o modelo meia maquete, as caracteristicas

do ensaio e a modelagem matematica utilizada.
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2.1 O Tunel Transoénico Piloto, TTP

O Ttunel Transonico Piloto, TTP, estd apresentado na figura 2. O TTP € uma versdo reduzida
em escala 1:8 de um tunel de vento transonico industrial que opera com velocidade subsonica
e transonica (nimero de Mach entre 0,20 e 1,30). A secdo de testes possui as dimensdes 0,25
m de altura, 0,30 m de largura e 0,81 m de comprimento (Falcao et al., 2002).

O TTP foi idealizado na década de 1980 pelo Ministério da Aerondutica e suas instalacdes
foram realizadas no atual prédio da Divisdo de Aerodindmica do Instituto de Aerondutica e
Espaco, pertencente ao Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial,
DCTA/IAE/ALA, localizado em Sao José dos Campos, Sdo Paulo. Foi construido para tornar
possivel a adocdo de metodologias existentes em tdneis industriais e utilizd-las para ensaios
de modelos com geometrias simples (como foguetes de sondagem ou misseis). A instalacdo
proporciona treinamento acerca deste tipo de tunel de vento e € utilizada para o
desenvolvimento de pesquisas académicas.

O Tunel Transonico Piloto obedece a escala 1:8 em relagdo a um tinel transdnico industrial.
Devido a limitacdo fisica de sua secdo de ensaios (0,25x0,30 m), o modelo Sonda Il em

escala 1:8 foi construido em meia maquete.
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Figura 2: Vista panoramica do TPP com Camara Plena aberta.

2.2 Construgdo e montagem da maquete
O estudo foi realizado com base na meia maquete do Sonda III durante ensaio aerodindmico

no TTP em 18 de agosto de 2014. A redu¢do de dados foi realizada posteriormente ao ensaio,
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utilizando planilha do Microsoft Office Excel® 2010 e o software matematico MatLab® da
versdo 7.6.0.324 (edicdo de 2008). Representacdes graficas do escoamento em nimero de
Mach foram realizadas no software TECPLOT® 360, edi¢cao de 2009.

Observa-se nas figuras 3a e 3b, respectivamente, o veiculo Sonda IIl na plataforma de

lancamento e da maquete de estudos para este trabalho.

Figura 3: a) Veiculo Aeroespacial Sonda III na plataforma de lancamento. b) Modelo meia-maquete.

A magquete do Sonda III possui 0,778 m de comprimento total, com didmetros do primeiro e
segundo estdgios de 0,696 m e 0,375 m, respectivamente. Foi produzida em aluminio, com
escala de 1:8, e estd fixada na parede lateral da se¢do de ensaios com um espacamento de 4

mm para facilitar a dissipac@o da camada limite na parede lateral do tinel (figura 4).

Figura 4: Espacamento entre a parede lateral da seciio de ensaios e o modelo Sonda III.

Para a medicdo de pressdes estdticas, existem 154 pontos de tomadas de pressdo que estdo
dispostas em 22 posi¢des (estacdes) na superficie do modelo, sendo estas identificadas por
letras de A até V, ordenadas alfabeticamente, partindo da regido do primeiro estdgio. Esse
arranjo estd localizado em uma regido que compreende, principalmente, a zona de inter-
estdgio e a empena central, como mostra a figura 5a. De acordo com estas especificacdes,
cada posicdo ou estacdo possui sete tomadas de pressdo, distribuidas uniformemente na

superficie do modelo, conforme mostra a figura 5b.
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Figura 5: a) Localizac¢do das estacdes de tomadas de pressdo. b) Detalhe da disposi¢cdo das tomadas por estagao.

2.3 Caracteristicas do Ensaio

O TTP foi operado em circuito fechado com nimero de Mach 0,10 até 1,10. Para a obtencao
dos valores de pressao estdtica na superficie do modelo, 64 tomadas de pressdo da meia
maquete foram conectadas a trés moddulos de leituras de pressdo (Electronic Pressure
Scanner, Pressure Systems, ESP-16BP) denominados A, B e C (figuras 6 e 7). Os médulos A
e B possuem 16 canais de leitura cada e o médulo C possui 32 canais, sendo dois destes
canais utilizados para medi¢des de pressao estatica do escoamento livre, p.., € pressao total do

escoamento, po. A aquisi¢ao dos dados foi realizada na Sala de Controle do TTP.

Figura 6: Tubulagdo das tomadas de pressao. Figura 7: M6dulos de leitura de pressao.

2.3 Modelagem matemdtica

Apresenta-se nesta secdo a modelagem matematica dos parametros estimados: nimero de
Mach, M, e coeficiente de pressdo, -C,. A metodologia empregada para a avaliacdo das
incertezas associadas ao nimero de Mach, uy, e ao coeficiente de pressao, u-cp, também &
apresentada. Os dados sdo referentes ao ensaio com velocidades correspondentes aos
nimeros de Mach 0.75, 0.90 e 1.10 na secdo de testes.

Foram utilizadas as equacdes (1) e (2) a seguir para avaliar os resultados das medi¢des por
tomada de pressao.

Numero de Mach (M):
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(r-1)

M? = L Po |7 -1

y=1\p

(1)

onde:
M = ndmero de Mach, o qual € a raiz quadrada positiva da equagdo (4);
y=relagdo de calor especifico, igual a 1,4 para o gés perfeito;
Po = pressao total;
p=pressao estdtica local.
Coeficiente de Pressdo (-C)):
-C, :lpw—_p

~pM:

2 (2)
onde:

p = pressao estética lida na superficie do modelo;
P = pressdo estdtica do escoamento livre;

M., = nuimero de Mach do escoamento livre.

Caso a pressdo estdtica na tomada do modelo, p, seja maior do que a pressdo estitica do

escoamento nao perturbado, p.,, 0 valor do coeficiente de pressao, -C,, serd negativo.

Também foram calculadas as respectivas incertezas de nimero de Mach, uy,, e do coeficiente
de pressdo, u.c,, de acordo com a Lei da Propagacdo de Incerteza. O valor da incerteza da
medicao € a raiz quadrada positiva da expressao a seguir (BIPM/JCGM 100, 2008):

2

N ay
uz(y)=; P u*(x,) 3)

onde:
y: grandeza de saida;
x; : grandezas de entrada;

u (x;): incerteza combinada na estimativa da grandeza de entrada.
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Aplicando (3) nas equagdes (1) e (2) resulta em:

0.7154285 2 1 1.428571 2 1.428571
Uy :(—j _2(£] W, +( IZoj (ﬁj : “
M p Po P Do

2 2 2
T - | —L— |+ 2p.=p) Uy, (5)
;/pmMZ ;/pZMZ prM3

oo o oo =

onde as incertezas nas grandezas de entrada sdo obtidas a partir da avaliacdo dos valores
médios, x, e desvios padrao, S, dos sinais temporais de pressao, utilizando as equagdes (6) e

(7):

Valor médio (x ):
X=-— (©6)

n: nimero de observagdes. Para M = 0.75, 0.90 e 1.10, n = 181, 86 e 91 observacdes,

respectivamente.

Desvio padrao amostral (S):

(7

3. Resultados e discussoes

A redugdo de dados englobou todos os regimes de escoamento cobertos pelo ensaio. Para fins
deste relatdrio, os resultados se referem aos dados experimentais do regime de escoamento
com numeros de Mach nominal iguais a 0.75, 0.90 e 1.10.

A distribui¢do do nimero de Mach ao longo da superficie do modelo € apresentada na figura
8. As barras de incerteza do nimero de Mach também estdo representadas. Um desenho

esquematico do veiculo foi acrescentado para facilitar a visualizagdo do posicionamento das

7
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tomadas de pressdao, conforme identificado na figura 5a. Neste ensaio, os resultados sao
referentes a 20 estagdes porque as tomadas de pressdo das estacdes S e U ndo foram
consideradas por limitacdo de nimero de canais na instrumentagdo. A dire¢do do vento € da
esquerda para a direita. Seguindo a dire¢cdo do vento na figura 8, apds a regido de inter-

estagio observou-se um acréscimo de velocidade. Este fendmeno foi observado na estacdo G.

Mach Number, M (for My, mina = 1.10; 0.90; 0.75)
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Figura 8: Distribuicdo do niimero de Mach ao longo da superficie do modelo Sonda III para M = 0.75, M = 0.90
eM=1.10.

Os resultados deste acréscimo de velocidade para M = 0.90 e 1.10 também podem ser
observados nas representagdes tridimensionais do escoamento, como mostrado na figura 9.
Os dados experimentais foram interpolados para construir a figura. Os ndés da malha

representam os valores de nimero de Mach estimados nas tomadas de pressao.



Instituto de Aeronautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de Iniciacdo Cientifica

Mach Number, M (Nominal M = 0,90)
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Figura 9: Representagdo tridimensional do nimero de Mach para os regimes 0.90 e 1.10.

Os coeficientes de pressao, -Cp, sdo apresentados na figura 10. Uma onda de expansdo foi
observada apds a regido inter-estdgios na estacdo G, indicada pela diminui¢do na pressdo
estdtica, p, resultando em valores positivos do coeficiente de pressdo, -Cp (equagdo 2). Nas
estacOes seguintes, F, E, D,C, B e A, nota-se decréscimo no valor de -Cp indicando aumento
da pressdo local e a ocorréncia de um choque. Nota-se que o choque ocorre antes no regime

M = 0.90, quando se compara com o Mach nominal 1,10.
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Figura 10: Coeficiente de pressdo nas estacdes de pressdo para nimeros de Mach 0.90 e 1.10.



Instituto de A autica e Espac {z
nstituto de Aeronautica e Espaco % Q CNPq

Programa Institucional de Bolsas de Iniciacao Cientifica

4. Conclusoes

O escoamento em torno do veiculo de sondagem Sonda III foi observado com base em
ensaios de meia-maquete realizados no tunel de vento transénico TTP. Os parametros do
escoamento medidos foram pressdo estdtica na superficie do modelo, pressdo estatica do
escoamento nao perturbado e pressao total. Graficos de distribui¢cdo de niimero de Mach e de
coeficientes de pressdo foram apresentados e analisados. Os resultados para regimes 0.90 e

1.10 sugerem a presenca de ondas de choque e de expansao a jusante do tronco de cone.
5. Divulgacao dos Resultados

Artigo relativo a esse trabalho foi aceito no XXI IMEKO WORLD CONGRESS, que
ocorrerd em Praga, Republica Tcheca, no periodo de 30 de Agosto a 04 de Setembro de 2015.
Titulo do trabalho: “Analysis of pressure distribution on the Sonda III vehicle in transonic
regime”. Autores: Maria Luisa Collucci da Costa Reis, Jodao Batista Pessoa Falcao Filho,

Edson Basso e Jonathan da Costa Dorce.
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