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Resumo

A presente tese tem como objetivo o estudo da magnetoaerodinâmica (MAD) para apli-
cação em sistemas de proteção térmica (TPS) de veículos hipersónicos e na melhoria da
precisão das previsões do escoamento em túneis de vento de plasma (PWT).

Os fundamentos que regem o escoamento hipersónico e a MAD foram analisados, con-
duzindo ao desenvolvimento de um modelo numérico robusto em OpenFOAM. O novo
modelo integra as equações de Navier–Stokes–Fourier com interações eletromagnéticas
sob condições de não-equilíbrio termoquímico. Foram implementados vários modelos
químicos, incluindo um novo modelo multiespécies, desenvolvido para captar as reações
de ionização responsáveis por induzir interações MAD, ampliando a capacidade preditiva
das simulações em condições pouco exploradas. A validação com dados experimentais
revelou elevada precisão na previsão de fenómenos aerotermodinâmicos, em particular o
aquecimento aerodinâmico, a relaxação vibracional e as propriedades do escoamento em
tubeiras hipersónicas, comdiscrepâncias inferiores a 2%. Adicionalmente, o novomodelo
químico reproduziu fielmente a cinética relevante do plasma, permitindo a simulação de
plasma fracamente ionizado commais de 99%de concordância relativamente a resultados
experimentais.

Após a consolidação da fiabilidade do modelo numérico, a presente investigação apro-
funda o conhecimento científico em múltiplas áreas. Demonstrou-se que os efeitos de
não-equilíbrio termoquímico em PWT hipersónicos aumentam com a razão de expansão
da tubeira e com a entalpia específica de estagnação. Nestes casos, os efeitos catalíticos da
parede tornaram-se mais significativos, enquanto a influência da atividade catalítica da
parede nas propriedades do núcleo do escoamento revelou-se desprezável para razões de
expansão abaixo de 186, fornecendo orientações precisas para a operação das instalações.
Paralelamente, foram desenvolvidas novas tubeiras de perfil em sino, propostas como al-
ternativas às convencionais tubeiras de perfil cónico para o PWT SCIROCCO. As novas
tubeiras demonstraram desempenho superior, com um aumento de 19% no número de
Mach à saída, uma redução de 33% na angularidade do escoamento central e diminui-
ções adicionais nas perdas de entalpia específica (3,7%) e na geração de entropia especí-
fica (18,4%). De forma particularmente significativa, a configuração em sino ampliou em
66% a região de interaçãoMAD sob campomagnético imposto (0,8 T), confirmando a sua
superioridade para ensaios MAD, enquanto a configuração cónica permanece preferível
para análises aerodinâmicas.

Este trabalho evidencia pela primeira vez a relação entre a atividade catalítica da super-
fície e o controlo do escoamento MAD no desempenho de sistemas de proteção térmica.
Para o menor número deMach considerado (11,3), o escudo térmicoMAD revelou-se ine-
ficaz devido ao baixo parâmetro de interação magnética e à reduzida intensidade da força
de Lorentz. Em contraste, a Mach 17,1, a aplicação do escudo térmico MAD conduziu a
reduções significativas nos fluxos de calor superficial: 38% em superfícies não catalíticas
e 49% em superfícies totalmente catalíticas. Estes resultados representam um marco no
estudo do controlo de escoamentos hipersónicos assistidos por MAD, ao estabelecerem
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simultaneamente a relevância da atividade catalítica e a influência do número de Mach
na eficácia do escudo térmico MAD.
Em conjunto, as conclusões apresentadas expandem o conhecimento sobre os fenómenos
aerotermodinâmicos, catalíticos e eletromagnéticos que caracterizam o voo hipersónico e
oferecem metodologias que reforçam o desenvolvimento, a certificação e a otimização de
veículos hipersónicos e de tecnologias de proteção térmica suportadas pela MAD.

Palavras-chave

Investigação numérica; Escoamento hipersónico; Não-equilíbrio Termoquímico; magne-
toaerodinâmica; Túnel de Vento de Plasma; Sistema de Proteção Térmica; Condição Ca-
talítica da Parede; Tubeiras Hipersónicas
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Abstract

This thesis is dedicated to the study of magnetoaerodynamics (MAD) for application in
thermal protection systems (TPS) for hypersonic vehicles and to improving the accuracy
of flow predictions in plasma wind tunnels (PWTs).
The fundamental governing equations of hypersonic flow and MAD were examined, le-
ading to the development of a robust numerical model in OpenFOAM. The new model
integrates the Navier–Stokes–Fourier equations with electromagnetic interactions under
thermochemical non-equilibrium conditions. Several chemical models were implemen-
ted, including a newly developed multispecies formulation designed to capture the ioni-
sation reactions underlying MAD interactions, thereby extending the predictive fidelity
of simulations in previously underexplored conditions. Validation against experimental
data showed high accuracy in predicting aerothermodynamic phenomena, particularly
aerodynamic heating, vibrational relaxation, and flow parameters in hypersonic nozzles,
with discrepancies limited to less than 2%. The new chemistry model further reproduced
the relevant reaction kinetics, enabling simulation of weakly ionized plasma with over
99% agreement with ground-based experimental results.
After consolidating the reliability of the numerical model, the present investigation de-
epens scientific knowledge across multiple areas. It was demonstrated that the effects
of thermochemical non-equilibrium in hypersonic plasma wind tunnels (PWTs) increase
with the nozzle expansion ratio and the stagnation enthalpy. In these cases, the catalytic
effects of the wall becamemore significant, whereas the influence of wall catalytic activity
on the core flow properties was shown to be negligible for expansion ratios below 186,
providing precise guidelines for facility operation. In parallel, new bell-shaped nozzles
were developed and proposed as alternatives to conventional conical-profile nozzles for
the SCIROCCO PWT. These new configurations demonstrated superior performance, yi-
elding a 19% increase in Mach number at the exit, a 33% reduction in the angularity of
the core flow, and additional decreases in enthalpy losses (3.7%) and entropy generation
(18.4%). Particularly noteworthy is that the bell-shaped configuration expanded theMAD
interaction region by 66% under an imposedmagnetic field (0.8 T), confirming its superi-
ority forMAD testing, while the conical configuration remains preferable for aerodynamic
analyses.
This work reveals, for the first time, the relationship between surface catalytic activity and
MAD flow control in the performance of thermal protection systems. For the lowestMach
number considered (11.3), theMADheat shield proved ineffective due to the lowmagnetic
interaction parameter and the reduced intensity of the Lorentz force. In contrast, at Mach
17.1, the application of the MAD heat shield led to significant reductions in surface heat
flux: 38% for non-catalytic surfaces and 49% for fully catalytic surfaces. These results re-
present a milestone in the study of MAD-assisted hypersonic flow control, by establishing
both the relevance of catalytic activity and the critical influence of Mach number on the
effectiveness of the MAD heat shield.
Collectively, the conclusions presented expand the knowledge on the aerothermodyna-
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mic, catalytic, and electromagnetic phenomena that characterise the hypersonic flows and
offer methodologies that strengthen the development, certification, and optimisation of
hypersonic vehicles and MAD-assisted thermal protection technologies.

Keywords

Numerical Investigation; Hypersonic Flow; Thermochemical Non-equilibrium; Magne-
tohydrodynamics; PlasmaWind Tunnel; Thermal Protection System;Wall Catalytic Con-
dition; Hypersonic Nozzles
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Nomenclatura

Símbolos romanos

A Fator pré-exponencial na lei de Arrhenius,m3/(mol · s)
B Vetor do campo magnético, T
Cp Calor específico a pressão constante, J/(kg ·K)

Cv Calor específico a volume constante, J/(kg ·K)

De Diâmetro à saída da tubeira,m
E Vetor do campo elétrico, V/m
e Carga do eletrão, C
Ee Energia do eletrão, J
Eel Energia eletrónica, J
Ert Energia rotacional, J
Et Energia total do fluido, J
Etl Energia translacional, J
Etr Energia trans-rotacional, J
Evb Energia vibracional, J
Eve Energia vibro-eletrónica, J
ER Razão de expansão da tubeira
Finv Vetor dos fluxos invíscidos
Fvis Vetor dos fluxos viscosos
h Entalpia específica, J/kg
gi Grau de degenerescência do estado eletrónico i
J Vetor de difusão das espécies, kg/(m2 · s)
k Condutividade térmica,W/(m ·K)

kb Constante cinética da reação direta,m3/(mol · s)
kf Constante cinética da reação invesa,m3/(mol · s)
Keq Constante de equilíbrio
me Massa do eletrão, kg
Ms Massa molar da espécie s, kg/mol

ne− Densidade numérica de eletrões, 1/m3

Pr Número de Prandtl
p Pressão do fluido, Pa
q Vetor do fluxo de transferência de calor por condução,W/m2

Qm,C−V Trocas de energia entre os modos químico e vibracional, kg/(m · s3)
Qm,V −T Trocas de energia entre os modos vibro-eletrónico e trans-rotacional,

kg/(m · s3)
Qm,V −V Trocas de energia entre diferentes modos vibro-eletrónicos das

moléculas, kg/(m · s3)
QMAD Parâmetro de interação magnética

xxix



R Constante específica do gás,m2/(K · s2)
Remag Número de Reynolds magnético
Rt Raio da garganta da tubeira,m
s Entropia específica, J/(kg ·K)

Ta Temperatura de ativação, K
Tc Temperatura de controlo, K
TP Temperatura de Park para as reações de dissociação, K
Ttr Temperatura trans-rotacional, K
Tve Temperatura vibro-eletrónica, K
u Vetor de velocidade,m/s
U Vetor das varáveis conservadas
ẇ Taxa de produção das espécies, kg/(m3 · s)
ẇv Termo fonte vibracional, kg/(m · s3)

x, y, z Coordenadas cartesianas,m

Símbolos gregos

αT Coeficiente de acomodação térmica
αu Coeficiente de acomodação do momento linear tangencial
β Coeficiente de temperatura na lei de Arrhenius
γ Razão entre calores específicos
δ Delta de Kronecker
δBL Espessura da camada limite,m
ε0 Permissividade elétrica do espaço livre, F/m
θe Ângulo de saída da tubeira, ◦

θel,i Temperatura eletrónica característica do nível eletrónico excitado i, K
θn Ângulo de inflexão da tubeira, ◦

θvb Temperatura vibracional característica, K
λ Segundo coeficiente de viscosidade, kg/(m · s)
µ Viscosidade dinâmica, Pa · s,
µ0 Permeabilidade magnética do espaço livre, H/m
ν ′s,r Coeficiente estequiométrico da espécie s no sentido direto da reação r
ν ′′s,r Coeficiente estequiométrico da espécie s no sentido inverso da reação r
ρ Massa volúmica do fluido, kg/m3

ρc Densidade da carga livre, C/m3

ρs Massa volúmica da espécie s, kg/m3

σ Condutividade elétrica, S/m
τ Tensor de tensão viscosa, Pa
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Capítulo 1

Introdução

Este capítulo apresenta uma breve contextualização do tema em estudo, destacando a sua
relevância no atual enquadramento social, económico e tecnológico, e evidenciando os
desafios científicos que justificam a presente investigação. São igualmente expostas as
motivações que conduziram ao desenvolvimento deste trabalho, fundamentadas na ne-
cessidade de avançar o conhecimento no domínio do escoamento hipersónico e das suas
aplicações. Seguidamente, definem-se os objetivos centrais da investigação, sublinhando
a particularidade da abordagem desenvolvida. Por fim apresentam-se os principais con-
tributos do trabalho e a estrutura da tese.

1.1 Contextualização do tema

Vivemos numa era onde o conceito de missões espaciais tem vindo a ser reinventado e
muitas tarefas anteriormente executadas apenas por grandes veículos espaciais podem
ser agora realizadas por pequenos satélites a custos consideravelmente inferiores [1]. A
Figura 1.1 oferece uma visão dos tipos de satélites que existem em termos de tamanho,
desde os grandes satélites convencionais que pesam na ordem das toneladas aos mais
pequenos femtossatélites que chegam a pesar cerca de 1 grama.

Figura 1.1: Classificação dos satélites de acordo com a sua massa. Imagem adaptada de [2].

O conceito de sustentabilidade tem ganhado cada vez mais relevância no domínio da ex-
ploração aeroespacial, não apenas a nível económico e ambiental, mas também social,
no que diz respeito à garantia da saúde e do bem-estar das gerações futuras. Descober-
tas de um grupo de investigadores dos Estados Unidos da América (EUA) revelaram que
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aproximadamente 10% das partículas de metal encontradas em aerossóis de ácido sulfú-
rico na estratosfera são provavelmente originados de veículos espaciais que queimaram
durante a reentrada na atmosfera [3]. À medida que o número de foguetes lançados au-
menta e o número de satélites colocados em órbita cresce, como se prevê nas próximas
décadas, essa proporção de partículas metálicas derivada de veículos espaciais em aeros-
sóis de ácido sulfúrico poderá atingir os 50%. Outro grupo de investigadores constatou
que os aerossóis gerados durante a reentrada de satélites podem causar destruição sig-
nificativa da camada de ozono. Durante a reentrada de um satélite de 250 kg podem ser
geradas nanopartículas de cerca de 30 kg de óxido de alumínio, que podem permanecer
por décadas na atmosfera. São estimadas cerca de 17 toneladas métricas de compostos de
óxido de alumínio gerados pela população de satélites que reentraram na atmosfera em
2022 e prevê-se que a reentrada de mega-constelações de satélites darão origem a mais
de 360 toneladas métricas de compostos de óxido de alumínio por ano. Ora, os compos-
tos de oxido de alumínio são conhecidos como catalisadores para a ativação do cloro que
reduz o ozono na atmosfera [4]. Essa redução do ozono atmosférico traz consigo várias
consequências, que vão desde asmudanças climáticas até aos riscos para a saúde humana,
incluindo alterações no sistema imunitário, levando a um aumento da incidência de do-
enças cancerígenas [5, 6].

Recentemente, investigadores daUniversidade deQuioto desenvolveram umpequeno sa-
télite feito de painéis demadeira, ver Figura 1.2. Como é sabido, no início do século XX, os
primeiros aviões criados pelos irmãos Wright foram construídos principalmente em ma-
deira, um material caracterizado por ser leve e resistente. O objetivo dos investigadores
foi de testar a adequação da madeira como uma alternativa sustentável para aplicações
espaciais. O satélite foi lançado pela SpaceX a 5 de Novembro de 2024 com duração de
missão prevista para 6 meses. A vantagem é que, após a missão, as partes em madeira
irão arder completamente durante a reentrada na atmosfera resultando em dióxido de
carbono e água, causando menos poluição do que os satélites feitos de metal [7, 8].

Figura 1.2: LignoSat: o primeiro satélite construído com madeira no mundo. Imagem retirada de [9].
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Como veremos commais detalhes mais adiante, a reentrada na atmosfera é uma das fases
críticas durante o final de umamissão e que acarreta diversos desafios. Para dar resposta
à problemática da sustentabilidade, é necessário assegurar que o veículo seja capaz de
suportar as condições extremas enfrentadas durante a reentrada, de maneira a garantir
a sua integridade e reutilização. Por outro lado, o desafio é ainda maior quando implica
missões tripuladas. Dependendoda altitude, o escoamento em tornodos veículos hipersó-
nicos apresenta diferentes características. Entre outros fenómenos, a formação de ondas
de choque devido à compressão abrupta do gás a montante dos veículos constituem um
desafio significativo para o design e controle aerodinâmico e térmico dos mesmos [10].
A desaceleração causada pelo atrito atmosférico durante o voo de reentrada gera uma
enorme quantidade de calor, o que provoca o aumento da temperatura e pressões extre-
mas na superfície dos veículos, podendo por sua vez causar danos irreversíveis na sua
estrutura [11]. O acidente mais devastador ocorreu em 2003 com o vaivém Columbia,
cujos danos estruturais sofridos durante o lançamento se agravaram durante a reentrada
na atmosfera, levando à desintegração do veículo e à morte dos sete astronautas que se
encontravam a bordo [12].

Desde então, muitas soluções têm sido estudadas com a finalidade demitigar esses efeitos
e melhorar o desempenho dos veículos hipersónicos, incluindo estratégias para reduzir a
resistência aerodinâmica e proteger os veículos do calor extremo [13, 14]. A Figura 1.3
mostra o veículo Demonstrador de Reentrada Atmosférica (ARD, do inglês Atmospheric
Reentry Demonstrator) da Agência Espacial Europeia (ESA, do inglês European Space
Agency), onde é possível observar o fluxo de calor que é gerado em torno de um veículo
aquando da entrada na atmosfera. Outro efeito amplamente conhecido é a interrupção da
comunicação por ondas de rádio, o chamado radio communication blackout. Este fenó-
meno ocorre devido à ionização do ar resultante do intenso aquecimento aerodinâmico, o
qual provoca a formação de um plasma na camada de choque, impedindo a transmissão
dos sinais de radio e a comunicação entre o veículo e as estações terrestres [15, 16].

Vários progressos têm sido feitos a nível do desenvolvimento de materiais e estruturas,
incluindo o conceito de dissipadores de calor, que capacitam a superfície do veículo para
absorver e irradiar energia, e no desenvolvimento de ligas de alta temperatura capazes de
suportar fluxos de calor intensos [18, 19]. Atualmente estão a ser investigados novos Sis-
temas de Proteção Térmica (TPS, do inglês Thermal Protection Systems), com o objetivo
de aumentar a resistência dos veículos hipersónicos contra o aquecimento aerodinâmico.
Dependendo domecanismo de dissipação de calor, dos requisitos damissão e das caracte-
rísticas de projeto do veículo, os TPS podem variar entre os TPS passivos simples, os TPS
semi-passivos, que são mais adaptáveis e oferecem melhor desempenho do que os passi-
vos, mas apresentammaior peso e complexidade, e os TPS ativos, que fornecem proteção
superior contra condições térmicas extremas, embora a custo de umamaior complexidade
e dependência de fontes externas de energia [20, 21, 22, 23].

Avanços recentes em ímanes supercondutores capazes de funcionar a temperaturas signi-
ficativamentemais elevadas do que as dos supercondutores convencionais levaramaque a
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Figura 1.3: Veículo demonstrador de reentrada na atmosfera. Imagem retirada de [17].

investigaçãona área damagnetoaerodinâmica (MAD)para aplicações de controlo do esco-
amento e nos TPS recebessemais atenção nos últimos anos [24, 25, 26, 27, 28, 29, 30, 31].
O processo consiste fundamentalmente em aproveitar a formação do plasma resultante da
ionização do gás para alterar a posição da onda de choque gerada em frente ao veículo. A
Figura 1.4 ilustra o modo de funcionamento do conceito de controlo do escoamento por
MAD, que é processado pela aplicação de campos magnéticos a partir do interior do veí-
culo espacial. A interação do campo magnético (B) com a velocidade do escoamento (V)
gera a corrente elétrica (J), que interage com o campo magnético, criando uma força ele-
tromagnética, a força de Lorentz (JxB), que empurra a onda de choque original na direção
oposta ao movimento do fluido. Isto causará um aumento da camada de choque e con-
sequentemente uma diminuição dos gradientes de temperatura na mesma, o que poderá
resultar numa redução do fluxo de calor na superfície do veículo, funcionando assim como
um Sistema de Proteção Térmica.

Apesar dos desenvolvimentos que têm sido feitos até então, as tecnologias para melhoria
do desempenho dos veículos hipersónicos estão longe de atingir amaturidade tecnológica.
No caso particular da aplicação daMAD comoTPS, a sua capacidade é limitada em grande
medida pela intensidade do campo magnético aplicado, o que implica o incremento de
peso em dispositivos magnéticos (ímanes e eletroímanes). Outras aplicações em regime
hipersónico envolvem sistemas propulsivos de alta velocidade, o scramjet (do inglês su-
personic combustion ramjet). O scramjet pode ser uma alternativa para aos convencionais
foguetes para o lançamento de satélites, uma vez que usam o oxigénio da atmosfera, o que
os torna mais leves e mais eficientes em termos de consumo de combustível do que os
convencionais foguetes e podem ser reutilizados inúmeras vezes. No entanto, o estudo do
scramjet ainda não tem um resultado satisfatório, uma vez que estes motores precisam
ainda de um foguete para acelerar o veículo para que atinjam as condições de funciona-
mento. Portanto, há ainda muito trabalho a desenvolver de maneira a que o estudo do
escoamento hipersónico e as suas aplicações atinjam a maturidade tecnológica desejada.
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Figura 1.4: Esquema do mecanismo de controlo do escoamento por MAD num veículo durante a reentrada.

O presente trabalho enquadra-se no desenvolvimento de metodologias, através da aná-
lise computacional, no sentido de ampliar o compreensão dos fenómenos associados ao
escoamento hipersónico e elevar o grau de maturidade e aplicabilidade das tecnologias
associadas ao mesmo. Tendo em conta a crescente importância das tecnologias do voo
hipersónico para a sociedade moderna e a panóplia de aplicações e melhorias que ainda
precisam de ser desenvolvidas, a presente tese foca-se sobretudo na utilização de méto-
dos numéricos para análise deste tipo de escoamento, explorando as potencialidades da
magnetoaerodinâmica, através do estudo das interações entre campos eletromagnéticos
e o plasma formado em torno do veículo, para a melhoria do desempenho dos TPS MAD,
com vista a contribuir para a reutilização dos mesmos e consequentemente para a susten-
tabilidade das tecnologias associadas ao escoamento hipersónico.

1.2 Motivação

A compreensão dos fenómenos relacionados com o escoamento hipersónico tem-se tor-
nado cada vez mais importante para a aceleração dos avanços da exploração aeroespa-
cial. A velocidade extremamente elevada proporciona não apenas um alcance rápido mas
também temperaturas suficientemente altas para excitar a energia vibracional interna das
moléculas e induzir uma série de reações químicas no gás [10]. As reações de dissociação
e ionização, a difusão mássica na camada de choque e as recombinações atómicas à su-
perfície do veículo hipersónico têm representado inúmeros desafios para a comunidade
científica. Estes fenómenos físico-químicos fazem com que as características do gás em
torno dos veículos hipersónicos contrariem o modelo do gás caloricamente perfeito, em
que os calores específicos são considerados independentes da temperatura [32]. As leis da
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termodinâmica deixam de poder ser aplicadas com a mesma simplicidade em que eram
aplicadas no escoamento supersónico, onde as descontinuidades e os efeitos das ondas
de choque não são tão acentuadas e as interações moleculares são desprezáveis. Torna-
-se necessário ter em conta os efeitos de não-equilíbrio termoquímico e proceder à adap-
tação sistemática da teoria dos gases perfeitos para ter em conta os efeitos do gás real.
Compreender essas diferenças é crucial para a modelação e o design precisos dos veícu-
los hipersónicos, onde os efeitos do gás real impactam significativamente os fenómenos
aerotermodinâmicos [33].

Uma das ferramentas chave para o estudo deste tipo de escoamento têm sido os túneis de
vento hipersónicos, em particular os Túneis de Vento de Plasma (PWT, do inglês Plasma
Wind Tunnels), devido à sua capacidade de produzir escoamentos a velocidades eleva-
das, incluindo velocidades orbitais [34, 35]. No entanto, este tipo de instalações acarreta
um conjunto de inconvenientes, desde os elevados custos de operação e manutenção até
aos riscos associados à segurança. Alguns desafios e limitações dos métodos experimen-
tais relacionam-se com o compromisso entre a precisão das medições e a capacidade dos
dispositivos de resistirem ao escoamento hipersónico de alta entalpia gerado nos túneis.
Além disso, a duração dos testes contribui para a diminuição da vida útil e da precisão dos
dados, uma vez que acarreta elevadas cargas térmicas, comconsequente erosão superficial
e oxidação dos sensores térmicos [36].

Nenhuma instalação no solo tem a capacidade de reproduzir todos os aspetos do voo hi-
persónico (Jewell 2022) 1. Alémde ser verdadeira nos dias atuais, esta afirmação abre asas
às infinitas possibilidades permitidas pela modelação computacional, o que contribuiu
grandemente para a motivação do presente trabalho. As temperaturas extremamente
elevadas fazem da modelação computacional a principal ferramenta de análise do escoa-
mento hipersónico de maneira consistente. Os métodos numéricos são assim essenciais
para calcular e compreender os diversos parâmetros do escoamento e as suas implicações
na fase de projeto dos veículos, parâmetros esses que seriam difíceis ou mesmo impossí-
veis de investigar exclusivamente por métodos experimentais em túneis de vento. Para
tal, têm sido amplamente utilizados softwares de Dinâmica de Fluidos Computacional
(CFD, do inglês Computational Fluid Dynamics) para condições em que a hipótese de
meio contínuo é válida, e ométodo de Simulação Direta deMonte Carlo (DSMC, do inglês
Direct Simulation Monte Carlo) para situações de gás rarefeito [38]. O presente estudo
é também motivado pelo recente ressurgimento do interesse na utilização de tecnologias
de controlo de escoamento baseadas na aplicação de campos eletromagnéticos para ame-
lhoria ou substituição dos sistemas já existentes emveículos hipersónicos, nomeadamente
nos TPS por MAD.

O software de desenvolvimento de modelos numéricos OpenFOAM [39] foi a ferramenta
adotada neste estudo. Sendo um código aberto, adota-se assim uma opção de ciência
aberta, permitindo a implementação de modelos termoquímicos que descrevem os fe-
nómenos intrínsecos ao tipo de escoamento estudado a partir de modelos já existentes.
Outro ponto favorável é que o OpenFOAM é gratuito, ao contrário de outras ferramentas

1Tradução literal da frase proferida pelo professor de aeronáutica e astronáutica, Joseph Jewell [37]
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comerciais de simulação, como o ANSYS Fluent e o STAR-CCM+, que implicam custos de
licenciamento.

1.3 Objetivos da investigação

Tendo em conta os avanços ao nível da modelação computacional, em particular no uso
da Computação de AltoDesempenho (HPC, do inglêsHigh Performance Computing), este
trabalho tem como principal objetivo analisar e propor, através de métodos numéricos,
soluções inovadoras para a melhoria do desempenho das tecnologias utilizadas em veí-
culos hipersónicos, em particular mediante a aplicação de campos eletromagnéticos. Em
termos práticos, o presente estudo visa aprofundar a compreensão dos fenómenos associ-
ados ao escoamento hipersónico, através do aumento da precisão das previsões do esco-
amento em estruturas modelo em terra, como é o caso particular dos PWT, e da melhoria
do desempenho dos TPS. A concretização deste objetivo principal depende da execução
das seguintes etapas:

• Revisão bibliográfica dos fenómenos associados ao escoamento hipersónico;

• Estudo aprofundado da implementação dos sistemas de equações que descrevem
este tipo de escoamento, das condições de fronteira, dos modelos termodinâmicos
e das reações químicas;

• Estudo de modelos numéricos do OpenFOAM que servirão de base para o novo mo-
delo numérico a ser implementado;

• Desenvolvimento de um novo modelo computacional em OpenFOAM capaz de si-
mular o escoamento hipersónico com interações eletromagnéticas do escoamento
de plasma;

• Validação do novo modelo através de casos de estudo já investigados experimental-
mente. Esta tarefa compreende a validação em duas etapas, cada uma com diferen-
tes focos fundamentais:

a) Dinâmica de gases em escoamentos hipersónicos complexos (fluido multi-es-
pécie, não-equilíbrio termoquímico, interações entre a camada limite e ondas
de choque) e em escoamentos em tubeiras hipersónicas;

b) Dinâmica do plasma em escoamentos hipersónicos complexos com interações
MAD.

• Aplicação do novo modelo. Com esta tarefa pretende-se, através da caracterização
do escoamento de reentrada atmosférica e análise dos parâmetros de desempenho
dos túneis de vento hipersónicos, apresentar propostas de melhoria para diferentes
aplicações. Estas incluem, nomeadamente, o design e a operação de PWT e veículos
hipersónicos, assim como a certificação de TPS com interações MAD.
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Os objetivos deste trabalho passam também por aumentar o conhecimento e enriquecer
a literatura sobre o tema em estudo através da publicação dos novos desenvolvimentos
alcançados.

1.4 Principais contributos

A presente tese expande o conhecimento sobre os fenómenos associados ao escoamento
hipersónico através do desenvolvimento de ummodelo numérico emOpenFOAM, que in-
tegra a dinâmica de fluidos e a magnetoaerodinâmica. Esta integração foi realizada con-
siderando as equações de Navier–Stokes–Fourier com interações eletromagnéticas sob
condições de não equilíbrio termoquímico.

No âmbito deste trabalho, foi também desenvolvido e validado um novo modelo químico
multiespécies capaz de capturar, com elevada precisão, as reações de ionização que indu-
zem as interaçõesMAD. Este contributo representa um avanço significativo face ao estado
da arte, proporcionando uma ferramenta robusta para o estudo detalhado de escoamentos
hipersónicos com relevância em aplicações aeroespaciais.

Partindo dos avanços recentes e reconhecendo a relevância contínua das instalações ex-
perimentais dos PWT para a expansão do conhecimento e aplicação de tecnologias de
plasma emvoohipersónico, esta investigação apresenta umestudonumérico cujo objetivo
central é avaliar diferentes configurações de tubeiras de PWT em condições hipersónicas
de elevada entalpia. Deste modo, pretende-se compreender a relação entre a geometria
da tubeira e as várias características do escoamento de plasma, incluindo o não-equilí-
brio termoquímico, a uniformidade do escoamento, as perdas de entalpia e as interações
MAD. Esta abordagem permite, entre outros aspetos, melhorar a previsão dos fluxos de
calor na superfície, um aspeto crucial para a certificação de sistemas de proteção térmica
para veículos hipersónicos.

Até à data, não existiam estudos dedicados à avaliação do impacto da catalicidade super-
ficial nos mecanismos de controlo de escoamento por MAD em regime hipersónico. Esta
lacuna é abordada nesta tese através da análise direta da influência da atividade catalí-
tica da superfície nas interações MAD e no desempenho de sistemas de proteção térmica
baseados em MAD. Trata-se, portanto, de um contributo inédito que amplia o quadro
conceptual do controlo de escoamentos hipersónicos e da sua aplicação aos TPS.

Além disso, os resultados desta investigação permitem definir um novo critério para ava-
liar a relevância dos efeitos catalíticos da parede nos campos de escoamento das tubeiras,
questão não abordada em estudos anteriores. Esta contribuição reveste-se de particular
importância para uma estimativa mais rigorosa das propriedades do escoamento à saída
da tubeira e, por conseguinte, no interior da câmara de ensaio, reforçando a fiabilidade
dos testes realizados em instalações de PWT.

Investigações recentes na magnetoaerodinâmica aplicada a regimes hipersónicos têm-se
focado predominantemente na influência da disposição de ímanes permanentes no in-
terior de cápsulas de reentrada (a única componente do veículo espacial projetada para
sobreviver à reentrada atmosférica), abordando o seu impacto no comportamento aero-
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termodinâmico e nas adaptações estruturais necessárias à sua integração. De forma di-
ferenciada, o presente trabalho propõe uma mudança de perspetiva, analisando de que
modo a configuração da tubeira de um PWT pode condicionar e até potenciar o desempe-
nho de ensaios MAD em instalações terrestres hipersónicas. Estudos anteriores eviden-
ciaram que o posicionamento e a dimensão dos ímanes modificam significativamente o
comportamento das ondas de choque, a espessura da camada de plasma e os fluxos tér-
micos. De maneira distinta, esta tese apresenta uma avaliação abrangente da adequação
de diferentes tipos de tubeiras para a execução de ensaios específicos em infraestruturas
de teste hipersónicas, configurando assim um contributo inovador para a área.

1.5 Estrutura da tese

A estrutura da tese é composta por sete capítulos. No presente capítulo introdutório, a
motivação, os objetivos da investigação e os principais contributos são apresentados após
a contextualização do tema e a exposição da sua relevância na atualidade. Os capítulos
seguintes estão organizados da seguinte forma:

• Capítulo 2. Neste capítulo realiza-se uma revisão da literatura com o objetivo de
compreender a perspetiva histórica e os desenvolvimentos na evolução do conheci-
mento sobre o escoamento hipersónico. São apresentados os vários tipos de veículos
e as ferramentas de análise do escoamento, nomeadamente os métodos numéricos,
as contribuições computacionais existentes até à data e os métodos experimentais.
A definição e a análise detalhada do conceito de MAD são igualmente abordadas,
assim como as suas lacunas e potencialidades no domínio do escoamento hiper-
sónico. Da mesma forma, a modelação computacional em OpenFOAM é descrita,
permitindo compreender as vantagens da sua utilização no presente trabalho.

• Capítulo 3. Este capítulo apresenta a formulação das equações fundamentais do es-
coamento hipersónico, bem como das equações MAD que descrevem o escoamento
hipersónico sujeito a interferências eletromagnéticas. São também descritos os mo-
delos numéricos utilizados para a resolução dessas equações, assim como os mode-
los das propriedades termofísicas, do não-equilíbrio térmico, dosmodelos químicos
e do cálculo das propriedades eletromagnéticas.

• Capítulo 4. Neste capítulo realiza-se a validação do modelo numérico, abrangendo
a dinâmica dos gases e os escoamentos magnetohidrodinâmicos, através da compa-
ração com dados experimentais e resultados de referência.

• Capítulo 5. Neste capítulo apresenta-se uma visão aprofundada da modelação de
tubeiras hipersónicas e dos diversos fenómenos que caracterizam este tipo de es-
coamento. Os objetivos incluem melhorar as previsões das propriedades do escoa-
mento no interior de túneis de vento hipersónicos, estudando o impacto da atividade
catalítica da parede no núcleo do escoamento da tubeira, os efeitos de não-equilíbrio
termoquímico e de entalpia, assim como as implicações para a caracterização do es-
coamento na secção de ensaio desses túneis.
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• Capítulo 6. Este capítulo aborda as aplicações e propostas demelhoria nas previsões
e na caracterização do escoamento em PWT, através do design e análise de novas
tubeiras de perfil contornado. Também é apresentada a investigação em sistemas
de proteção térmica MAD, visando otimizar o seu desempenho e a sua aplicação em
veículos hipersónicos durante a reentrada.

• Capítulo 7. O último capítulo apresenta as conclusões desta tese, destacando os
avanços mais relevantes e propondo direções para trabalhos futuros.
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Capítulo 2

Revisão da Literatura

2.1 Escoamento hipersónico: muito além da fronteira da

velocidade do som

Os termos “super” e “hiper” derivam do latim e do grego, respetivamente, e significam
“acima de” ou “além de”. Neste sentido, os termos supersónico e hipersónico indicam
algo que é superior ou mais do que sónico, ou seja, mais rápido que a velocidade do som.
Utilizando o número de Mach, um parâmetro de similaridade definido como a razão en-
tre a velocidade local do escoamento e a velocidade local do som, o voo supersónico ca-
racteriza-se por um número de Mach superior a 1. À medida que a velocidade de voo
aumenta e os níveis de energia também aumentam, outros fenómenos tornam-se impor-
tantes, como a excitação dos modos de energia de vibração molecular e eletrónica, a dis-
sociação das moléculas e a ionização do gás, com a consequente formação do plasma.
Assim, o termo hipersónico passou a ser utilizado para descrever essas condições. Hoje, o
escoamento hipersónico é tipicamente definido como um voo a números de Mach iguais
ou superiores a 5, ou seja, a velocidades cinco ou mais vezes superiores à velocidade do
som (i.e. Mach ≥ 5 ).

A barreira do som foi ultrapassada pela primeira vez em 14 de outubro de 1947, quando o
piloto Chuck Yeager atingiu cerca de 1070 km/h, um histórico número de Mach de apro-
ximadamente 1,06 no avião experimental Bell X-1 [40], ver Figura 2.1(a). Este feito catali-
sou avanços significativos na tecnologia aeroespacial, impulsionando o desenvolvimento
e a fabricação de veículos aéreos capazes de exceder a velocidade do som, tanto para fins
de defesa quanto para o transporte comercial. Destaque particular vai para o Concorde, o
primeiro avião comercial supersónico desenvolvido pelas antigasBritishAircraft Corpora-
tion, do ReinoUnido, e a Sud Aviation, da França, com capacidade para atingir velocidade
máxima superior a Mach 2, que voou pela primeira vez em 1969, ver Figure 2.1(b).

(a) (b)

Figura 2.1: Aviões supersónicos: (a) Bell X-1, o primeiro avião a ultrapassar a barreira do som [41]; (b)
Concorde, o primeiro avião supersónico comercial [41].
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Apesar de permitir viagens intercontinentais em menos de metade do tempo em compa-
ração com os aviões subsónicos convencionais, o último voo do Concorde foi realizado a
24 de novembro de 2003, devido a vários fatores, incluindo o impacto ambiental, nome-
adamente no que diz respeito ao consumo de combustíveis e às emissões, à regulamen-
tação sobre o ruído, aos elevados custos operacionais e aos constrangimentos causados
por um trágico acidente no ano de 2000 [42]. Não obstante os diversos investimentos
governamentais realizados no final dos anos 50, especialmente por parte do Reino Unido,
França, Estados Unidos e União Soviética, observou-se uma desaceleração gradual na in-
vestigação e no desenvolvimento de aeronaves supersónicas comerciais [42]. Os desafios
relacionados com impacto ambiental, em particular na mitigação do boom sónico, e as
melhorias na eficiência aerodinâmica estavam ainda sem solução à vista.

Os avanços tecnológicos, em particular a nível da eficiência energética, e as mais recentes
exigências do mercado impulsionaram o ressurgimento da investigação e do desenvolvi-
mento dessas aeronaves. São exemplos dessa tendência o XB-1 da Boom Supersonic, que
realizou o seu primeiro voo em março de 2024, e os progressos nos testes em solo do X-
-59 QueSST (Quiet Supersonic Transport), atualmente em desenvolvimento pela NASA
(National Aeronautics and Space Administration) em parceria com a Lockheed Martin
[43, 44, 45], ver Figura 2.2.

(a) (b)

Figura 2.2: Aviões supersónicos em desenvolvimento na atualidade: (a) Protótipo da aeronave XB-1 [43];
(b) Ilustração conceptual do voo da aeronave X-59 QueSST [43].

Relativamente aos veículos hipersónicos, o seu potencial para um tempo de respostamais
curto e um custo reduzido para o acesso ao espaço tem atraído cada vez mais interesse
para aplicações militares e civis [46, 47, 48, 49]. O conceito de uma aeronave espacial
de entrega de carga em órbita a operar a partir de pistas tem o potencial de reduzir sig-
nificativamente o custo de transporte de carga para o espaço, aumentado a segurança e
a fiabilidade comparativamente aos convencionais foguetes. A nível militar, os veículos
hipersónicos têm vantagens significativas demanobrabilidade e a capacidade de penetrar
as defesas inimigas, permitindo ataques rápidos e eficazes [46]. A nível civil existe um
grande potencial de melhoria da conectividade global, com a possibilidade de viagens in-
tercontinentais rápidas, como entre Nova Iorque e Sidney em menos de três horas [47],
entre São Francisco e Tóquio em uma hora e entre a Europa e o Japão em três horas [50].

Apesar destas potenciais aplicações, a eficácia e as vantagens dos projetos de aviões hi-
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persónicos ainda estão a ser avaliadas [51, 47]. O desenvolvimento de veículos hipersóni-
cos enfrenta desafios tecnológicos significativos, particularmente nas áreas de materiais
estruturais, design, sistemas de proteção térmica e propulsão [52]. Não obstante os de-
safios, os possíveis benefícios destes veículos fazem do escoamento hipersónico uma área
de investigação e desenvolvimento (I&D) contínuos. Estudos de mercado sobre a viabili-
dade dos aviões comerciais de alta velocidade concluíram que existe uma linha económica
abaixo da qual o voo em altas velocidades é financeiramente viável. Essa linha situa-se
aproximadamente a Mach 4, ou seja, abaixo de Mach 5, que é o limite a partir do qual
se considera voo hipersónico. Acima de Mach 4 os custos de I&D são significativamente
mais elevados e com baixo retorno de investimento [53, 54]. Por este motivo e por ques-
tões de segurança e fiabilidade, as viagens hipersónicas civis continuam por enquanto nas
mentes dos investigadores e no domínio da ficção científica, estando por ora reservadas
a fins militares ou de acesso ao espaço. A Figura 2.3 mostra o resumo dos aviões de alta
velocidade oficialmente conhecidos que se encontram em desenvolvimento na presente
década. Verifica-se que os últimos anos são dominados por veículos de demonstração,
enquanto se prevê o desenvolvimento de veículos comerciais mais para o final da década.
Existe uma tendência de aumento do número de Mach e uma relativa predominância de
veículos de acesso espacial, no entanto o pouco domínio de veículos militares e de acesso
ao espaço pode ser devido ao facto de omercado ainda não estar totalmente desenvolvido,
ou por haver novos desenvolvimentos que ainda não foram divulgados [51].

Figura 2.3: Resumo de aeronaves de alta velocidade oficialmente em desenvolvimento. Imagem adaptada
de [51].

Num horizonte temporal mais alargado é conhecido que as tecnologias e os sistemas hi-
persónicos existem há mais de 60 anos. Qualquer míssil balístico com um alcance supe-
rior a 400 km atinge velocidades hipersónicas, o que indica que os sistemas hipersónicos
têm estado em operação desde a utilização dos foguetes V-2 durante a Segunda Guerra
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(a) (b)

(c) (d)

(e)

Figura 2.4: Exemplos de capacidades hipersónicas demonstradas pelos EUA: (a) X-15, aeronave de
investigação reutilizável; (b) cápsula de reentrada Apollo e veículos balísticos de reentrada; (c) avião

espacial reutilizável X-37B; (d) míssil intercetor SM-3; (e) vaivém espacial e o primeiro estágio do Falcon 9.
Adatado de [55].

Mundial [55]. O estado atual do conhecimento sobre o escoamento hipersónico resulta
de avanços significativos no âmbito da engenharia, incluindo (ver Figura 2.4):

• Os três veículos de investigação X-15 que realizaram voos entre 1959 e 1968 a veloci-
dades até 2 km/s, proporcionando um grande conhecimento sobre a aerodinâmica
do voo hipersónico, proteção térmica e estruturas de veículos reutilizáveis.

• As cápsulas de reentrada Apollo, das quais 19 foram lançadas entre 1966 e 1975,
que atingiram velocidades de reentrada de 11 km/s, demonstrando a capacidade de
suportar elevadas cargas aerotermodinâmicas.
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• O programa do vaivém espacial, que desenvolveu cinco veículos reutilizáveis, efe-
tuou um total de 135 lançamentos e alcançou velocidades de reentrada de 8 km/s,
demonstrando avanços na aerodinâmica hipersónica e da proteção térmica reutili-
zável.

• O sistema de lançamento Falcon 9 que apresenta a separação de estágios a apro-
ximadamente 2 km/s, com a recuperação do primeiro estágio, demonstrando uma
rotina de voo hipersónico reutilizável.

• Os mísseis intercetores que operam no domínio hipersónico, com velocidades entre
2 e 5 km/s, demonstrando algoritmos avançados de orientação, navegação e con-
trolo.

A nível europeu, diversos projetos de investigação têm vindo a ser desenvolvidos nos úl-
timos 25 anos no domínio das tecnologias associadas aos veículos hipersónicos, entre os
quais se destacam os seguintes projetos:

• STRATOFLY (Stratospheric Flying Opportunities for High-Speed Propulsion Con-
cepts) [56, 57, 58].

• HYPMOCES (Hypersonic Morphing for a Cabin escape System) [59, 60].

• TransHyBeriAN (Characterization of Wall Temperature Effect during Transition of
Hypersonic flow over a Cone By Experiments And Numerical Simulations) [61, 62].

• HEXAFLY (High-Speed Experimental Fly Vehicles) [63].

• CHATT (Cryogenic Hypersonic Advanced Tank Technologies) [64, 65].

• ATLLAS (Aerodynamic and Thermal Load Interactions with Lightweight Advanced
Materials for High Speed Flight) [66].

• LAPCAT (Long-Term Advanced Propulsion Concepts and Technologies) [67].

Destaque aqui para as tecnologias demonstradas a nível europeu que vão para o veículo
demonstrador de reentrada na atmosfera da ESA, ver Figura 1.3, que em outubro de 1998
realizou com sucesso uma reentrada guiada de volta à Terra [68], e para o Veículo Expe-
rimental Intermediário, IXV (Intermediate eXperimental Vehicle), que em 2015 alcançou
uma órbita de 25000 km, completou uma descida atmosférica intensa e ummergulho se-
guro na zona de impacto designada no Oceano Pacífico [69], ver Figura 2.5.

Ainda na Europa, está previsto para 2027 o voo inaugural do Space Rider, o primeiro
sistema de transporte espacial reutilizável da Europa, cujo principal objetivo é de pro-
ver à Europa um sistema de transporte espacial integrado, reutilizável e independente.
O veículo servirá como um laboratório robótico em órbita, possibilitando a investigação
científica e demonstrações de tecnologia. Segundo foi anunciado pela ESA e pela Agência
Espacial Portuguesa, a aterragem do voo inaugural do Space Rider está prevista acontecer
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Figura 2.5: Veículo demonstrador de reentrada IXV: lançamento (à esquerda) e recolha (à direita). Imagem
adaptada de [69]

Figura 2.6: Ilustração conceptual da aterragem do Space Rider na ilha de Santa Maria nos Açores. Imagem
retirada de [70]

na ilha de Santa Maria no arquipélago dos Açores [70], ver Figura 2.6.

Atualmente, estão a ser desenvolvidas e exploradas novas tecnologias associadas amísseis
de cruzeiro hipersónicos, sistemas boost-gliding, mísseis intercetores, aeronaves reutili-
záveis, veículos de lançamento espacial e projéteis lançados por canhões [55]. A Figura
2.7 ilustra exemplos dessas tecnologias emergentes.

Todas as tecnologias já demonstradas e os novos avanços apontampara o estabelecimento
de um voo hipersónico sustentado e sustentável. A necessidade de melhoria dos sistemas
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(a)

(b)

(c)

(d) (e)

Figura 2.7: Exemplos de tecnologias hipersónicas emergentes: (a) HyFLY, X-51A e o conceito de arma
hipersónica de motor à combustão (HAWC); (b) conceito de veículos tactical boost glide e mísseis DF-17;
(c) aeronaves reutilizáveis X-43A, Skylon e Falcon; (d) novos conceitos de acesso ao espaço, Sänger e
Programa Nacional de Aviões Aeroespaciais (NASP); (e) projétil de canhão eletromagnético. Imagens

adaptadas de [55].

propulsivos depende do desenvolvimento de materiais e de sistemas de proteção térmica
cada vezmais eficientes, para que o veículo possa suportar as condições extremas do esco-
amento hipersónico, em particular no problema da reentrada, e garantir a sua reutilização
num sistema de viagens Terra-espaço. Na próxima secção serão apresentados osmétodos
de análise de escoamento hipersónico, em particular as instalações de teste e os softwares
de simulação computacional.

2.2 Métodos de análise do escoamento hipersónico

Impulsionada pelos avanços em técnicas experimentais, métodos computacionais e mo-
delos teóricos, a investigação sobre o escoamento hipersónico evoluiu significativamente
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ao longo das últimas décadas. Nos primeiros anos, que coincidem commeados do século
XX, os testes em túneis de vento constituíam ométodo principal para estudar os fenóme-
nos hipersónicos. Esses testes forneceram informações cruciais sobre as características
peculiares deste tipo de escoamento, como a formação de camadas de choque finas, inte-
rações viscosas e os efeitos das altas temperaturas [71, 55, 35].
Com o advento do CFD no final do século XX, as simulações numéricas começaram a
complementar os estudos experimentais. Técnicas de simulação direta, DSMC, RANS
(Reynolds-averaged Navier-Stokes), e LES (Large Eddy Simulation) permitiram aos in-
vestigadores modelar escoamentos hipersónicos complexos com uma precisão crescente.
Métodos de alta ordem como os métodos de diferença espectral e os métodos de Galer-
kin emergiram como ferramentas poderosas para capturar choques intensos e os efeitos
do gás real. Essas abordagens computacionais possibilitaram uma análise detalhada de
fenómenos como o não-equilíbrio químico e a ionização das espécies, que são críticos em
velocidades hipersónicas [72, 73].
Nos últimos anos, os avanços emdiagnósticos ópticos e técnicas demedição não intrusivas
revolucionaram as investigações experimentais. Métodos como o TSP (Temperature-Sen-
sitive Paint), PIV (Particle Image Velocimetry ) e a visualização de escoamento baseada
em raios laser proporcionaramdados de alta resolução sobre campos de temperatura, gra-
dientes de densidade e desempenho aerodinâmico [71, 73]. Além disso, os testes de voo
tornaram-se cada vez mais importantes para validar modelos em condições reais. Como
foi mencionado na secção anterior, programas como os aviões X-15 da NASA e os proje-
tos como o HEXAFLY da ESA demonstraram a viabilidade do voo hipersónico, ao mesmo
tempo que forneceram dados experimentais de grande relevância.
Olhando para o futuro, a investigação em escoamento hipersónico deverá concentrar-se
na integração de métodos computacionais avançados com os dados experimentais para
aperfeiçoar ainda mais os modelos preditivos. Prevê-se ainda que tecnologias emergen-
tes como o machine learning e a inteligência artificial venham a desempenhar um pa-
pel significativo na otimização de simulações e na análise de fenómenos de escoamento
complexos [74, 75]. Além disso, materiais inovadores capazes de suportar condições tér-
micas e tensões mecânicas extremas serão essenciais para o avanço no desenvolvimento
de veículos hipersónicos reutilizáveis. À medida que o interesse global em aplicações hi-
persónicas cresce, abrangendo os sistemas de defesa, a exploração espacial e o transporte
comercial, o desenvolvimento de métodos de investigação economicamente viáveis e am-
bientalmente sustentáveis continuará a ser uma prioridade [55, 35]. Na próxima secção
será apresentada com mais detalhes uma das ferramentas de investigação que tem sido
de extrema importância para a compreensão dos fenómenos associados ao escoamento
hipersónico, os túneis de vento hipersónicos.

2.2.1 Túneis de vento hipersónicos

Os túneis de vento hipersónicos são uma das ferramentas mais importantes na investi-
gação aerotermodinâmica. Os mesmos são capazes de simular as condições experimen-
tadas durante os voos de reentrada onde ocorrem temperaturas extremamente elevadas,
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excitaçãomolecular, reações de dissociação e ionização, difusãomássica e recombinações
atómicas à superfície do veículo hipersónico. Neste sentido, os túneis de vento de plasma,
PWT (PlasmaWind Tunnels), têm sido uma ferramenta chave devido à sua capacidade de
gerar condições termoquímicas similares às do voo hipersónico de alta entalpia [34].

Um PWT é uma instalação de testes em solo onde escoamentos a entalpias elevadas po-
dem ser criados através de um gerador de plasma. Existem diferentes tipos de PWT, de-
pendendo do tipo de gerador de plasma usado. Estes podem ser geradores de jato de
arco térmico (TAG, do inglês Thermal Arc Generator), geradores magnotoplasmadinâm-
cos (MPG) ou geradores de plasma indutivos (IPG, do inglês Inductively Plasma Genera-
tors) [76].

Os PWT têm sido extensamente usados no desenvolvimento e certificação de sistemas de
proteção térmica para veículos espaciais (Space Shuttle, Apollo, e outros), especialmente
os do tipo TAG. A importância dos PWT com geradores do tipo TAG para a pesquisa do
escoamento hipersónico está relacionada com a sua capacidade de realizar testes de alta
entalpia de longa duração. Ao contrário dos tubos de choque, que têm um tempo de ope-
ração de poucos milissegundos, os PWT com geradores TAG podem funcionar de entre
vários minutos à várias horas, permitindo a caracterização e qualificação de TPS para ve-
ículos hipersónicos, o desenvolvimento de técnicas de medição e a aquisição de dados de
referência para validação de códigos numéricos [77, 78, 79].

Alguns exemplos de PWT com gerador TAG são o HEAT (High-Enthalpy Aerothermal
Test) do Arnold Engineering Development Center (AEDC) nos EUA, com capacidade de
TAG de até 68MW [80], O PWT de 1 MW do Institute of Space and Astronautical Science
(ISAS) no Japão [81], o PWT Plasmatron de 1 MW do Instituto Von Karman (VKI) [82], o
PWT L3K de 6 MW do Centro Aeroespacial Alemão (DLR) [82], e o SCIROCCO PWT de
70MWdo Centro Italiano de Investigação Aeroespacial (CIRA) [83]. A Figura 2.8mostra
alguns exemplos de PWT no mundo.

Como se pode observar, o SCIROCCO é omaior PWTnomundo em termos da potência do
gerador de plasma (até 70 MW). Em meados dos anos 80, a ESA sentiu a necessidade de
uma instalação apropriada para a realização de testes experimentais em solo. A intenção
era de construir um túnel de vento de alta entalpia e de grandes dimensões, de modo a
permitir a realização de testes de componentes de naves espaciais em escala real, uma
vez que em condições hipersónicas, a distribuição dos fluxos de calor pode ser afetada
pelas dimensões do modelo. Uma vez que a Itália estava muito interessada no projeto,
o design conceptual, o estudo de viabilidade e as atividades do projeto preliminar foram
atribuídos ao CIRA e realizados entre 1988 e 1989. A construção da instalação começou
em dezembro de 1994 e os trabalhos foram concluídos em 2001 [85, 83].

Além dos 70MW de potência, o SCIROCCO pode atingir uma entalpia total no reservató-
rio de 2,5 a 45MJ/kg, uma pressão total no reservatório de 1 a 17 bar, e um caudalmássico
que pode variar entre 0,1 e 3,5 kg/s. O mesmo possui 4 tubeiras cónicas (C, D, E e F) com
diâmetros de saída que rondam entre 0,9 a 2 metros aproximadamente. A tubeira F, com
2 metros de diâmetro de saída permite testar modelos em escala real de sistemas de pro-
teção térmica de veículos espaciais por até 30 minutos, período equivalente à duração de
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Figura 2.8: Túneis de Vento de Plasma no mundo. Imagem adaptada de [84]

reentrada [84, 85, 86, 87]. A Figura 2.9 ilustra o esquema de montagem de teste no PWT
SCIROCCO bem como os seus componentes. Na Figura 2.10 é possível visualizar as ima-
gens fotográficas dos seus principais componentes, nomeadamente o gerador de plasma
TAG; a câmara de teste; a tubeira C montada na câmara de teste e o difusor.

Uma das desvantagens deste tipo de instalação está relacionada com o não-equilíbrio ter-
moquímico que advém da rápida expansão do escoamento na tubeira. Este estado pode
levar a uma distribuição não-uniforme das propriedades do escoamento na câmara de
teste, o que deveria ser o mais próximo possível das condições reais de voo experimen-
tadas pelos veículos durante a reentrada. Em condições reais de voo, o não-equilíbrio
térmico é gerado pela excitação vibracional das moléculas ao longo da camada de choque
que se forma entre a onda de choque e o veículo espacial. A Figura 2.11 fornece-nos uma
representação dos fenómenos que ocorrem aquando da reentrada na atmosfera, onde a
geração da onda de choque devido à rápida compressão do ar causa a excitação das mo-
léculas, aumentado a sua energia vibracional com consequente aumento da temperatura.
Com o aumento da temperatura na camada de choque, as ligações químicas entre os áto-
mos nas moléculas começam a ficar mais fracas e dá-se a dissociação das mesmas. Se a
temperatura continuar a aumentar, começa também a haver excitação eletrónica e rea-
ções de ionização, resultando na formação de plasma ao redor do veículo. O escoamento
livre a montante, no entanto, permanece em equilíbrio.

Contrariamente ao que acontece no voo real, num PWT o escoamento a montante do ve-
ículo de teste está geralmente em não-equilíbrio, com as moléculas previamente excita-
das no interior da tubeira e dependendo da temperatura podem até estar parcialmente
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Figura 2.9: Esquema de montagem de teste do PWT SCIROCCO. Imagem adaptada de [84]

dissociadas e ionizadas [34]. Neste sentido, no âmbito da presente tese serão realizadas
simulações numéricas do SCIROCCOPWT, demaneira a compreender de forma aprofun-
dada o grau de não-equilíbrio nos PWT em comparação com o voo real. Além disso, se-
rão analisadas as implicações deste fenómeno nas propriedades do escoamento, de modo
a assegurar a fiabilidade das previsões experimentais e a sua representatividade face às
condições reais de voo.

Alfyorov e outros [89] investigaram o escoamento em torno de corpos simples como uma
semiesfera, uma cunha e um cone utilizando condições de teste semelhantes, em dife-
rentes tipos de túneis de vento hipersónicos, e ressaltou a importância das instalações
de teste serem construídas para reproduzir adequadamente os processos físico-químicos
inerentes ao escoamento em torno de veículos hipersónicos e de permitirem a investiga-
ção de fenómenos de não-equilíbrio. Chan e outros [90] propuseram um método para o
design aerodinâmico de tubeiras de perfil contornado com escoamento uniforme à saída
para instalações de ensaio em solo supersónicas e hipersónicas. O método foi aplicado
no design de tubeiras de Mach 4, 7 e 10 para o túnel de choque T4 (Free-Piston Driven
Shock Tunnel) da Universidade de Queensland na Austrália e produziu uma melhoria na
uniformidade em termos do número de Mach e da angularidade do escoamento, contudo
nenhum estudo foi feito em relação ao problema do não-equilíbrio térmico.

Segundo Shen e outros [91], um aumento na extensão da tubeira e na sua razão de expan-
são pode reduzir o não-equilíbrio térmico, tornando a reprodução das condições de teste
mais próxima das condições de voo. Por outro lado, estudos desenvolvidos no AEDC [92]
indicam que tubeiras longas e commenos de 12º de ângulo de inflexão também permitem
obter um escoamentomais uniforme à saída, contudo, em instalações de alta entalpia, es-
sas tubeiras produzem elevadas perdas de entalpia total, cuja obtenção é frequentemente
difícil. Por esta razão, para PWT com geradores TAG, tubeiras curtas são normalmente
usadas, com o compromisso da perda de alguma qualidade no escoamento. As tubeiras
curtas geralmente têm ângulos de inflexão maiores, o que também agrava problemas de
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Figura 2.10: Componentes do PWT SCIROCCO: (a) Gerador de plasma TAG; (b) Câmara de teste;
(c) Tubeira montada na câmara de teste; (d) Difusor. Imagens de autoria própria.
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Figura 2.11: Escoamento em torno de um veículo durante a reentrada com detalhes dos fenónomeos
termoquímicos na camada de choque. Imagem adaptada de [88]

separação do escoamento. Além disso, quando possuem taxas de expansão elevadas ten-
dem a intensificar os efeitos de não-equilíbrio, enquanto as longas dão ao escoamento
mais tempo de relaxação em direção ao equilíbrio [92].

Assim, uma solução pouco viável para o problema do não-equilíbrio seria de usar tubeiras
extremamente longas demaneira a levar as energias vibracional e electrónica a relaxarem
até atingirem o equilíbrio com as energias translacional e rotational, mas a custo de tre-
mendas perdas de entalpia. Adicionalmente, Wang e Jiang [93] declararam que tubeiras
extra-longas causam o aumento da camada limite em até 50% da área de secção transver-
sal, reduzindo a razão de expansão à saída e consequentemente o número de Mach.

Para além destes estudos, inovações recentes em PWT têm-se centrado em diversas áreas
com vista a uma melhor compreensão e aplicação das tecnologias associadas à utilização
do plasma no escoamento hipersónico. Têm-se registado avanços significativos na gera-
ção e no controlo eficiente de fluxos de plasma, os quais têm conduzido a uma melhoria
nas taxas de ionização e uma maior estabilidade do plasma. Entre os desenvolvimentos
emergentes incluem-se tecnologias como os geradores de plasma por acoplamento indu-
tivo (ICPG) [94, 95, 96], tochas de plasma por arco segmentado [97, 98, 99] e avanços no
design de difusores e câmaras de teste [100, 101, 102].

Estudos recentes sobre a proteção térmica e mecanismos de ablação demonstraram que
o plasma formado na camada de choque pode ser explorado para melhorar a proteção
térmica dos veículos na reentrada [103, 104, 105]. Sistemas de geração de plasma basea-
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dos em descarga de barreira dielétrica (DBD) têm sido amplamente estudados como uma
forma de controlo ativo do escoamento [106, 107, 108]. Estes sistemas permitem a mani-
pulação em tempo real do comportamento da camada limite [109]. Quando combinados
com sistemas MAD podem também contribuir para a mitigação do fluxo de calor e para
a redução da atenuação de sinal durante a reentrada na atmosfera [103]. Além disso, os
mesmos evidenciam um forte potencial para melhorar o desempenho aerodinâmico glo-
bal [110].
Análises numéricas recentes revelaram que, ao testar experimentalmente um objeto hi-
persónico num PWT, onde estão presentes efeitos de não-equilíbrio termoquímico, a esti-
mativa das pressões e dos fluxos de calor pode ser significativamente inferior aos valores
reais de voo. No caso crítico de uma superfície totalmente catalítica, o fluxo de calor pre-
visto pode ser até 38% inferior e a pressão até 42% inferior aos valores observados em voo
real [11]. Na presente tese pretende-se obter uma compreensão aprofundada de como a
geometria das tubeiras hipersónicas dos PWT pode influenciar os efeitos de não-equilí-
brio. Procura-se igualmente avaliar de que forma estas influências afetam as previsões do
fluxo de calor em ensaios realizados nos túneis, um aspeto crucial para a certificação de
sistemas de proteção térmica aplicados a veículos hipersónicos.
Além disso, na realização de experiências deMAD é desafiante obter efeitos eletromagné-
ticos significativos no escoamento sem recorrer a uma fonte de alimentação relativamente
potente para a geração do campo magnético. Para mitigar o consumo energético associ-
ado às fontes de plasma em sistemas de MAD com aplicações aeroespaciais, Kim [103]
demonstrou que a utilização de um sistema de geração de plasma a baixa temperatura
baseado em DBD pode potenciar os efeitos de MAD e reduzir significativamente o peso
dos eletroímanes.
Investigações recentes emescoamento hipersónicoMAD têm-se centrado na influência do
posicionamento de ímanes no interior de cápsulas de reentrada sobre o comportamento
aerotermodinâmico destas, bem como nas adaptações de design necessárias para a sua
integração [111, 112]. De forma distinta, na presente tese será investigado de que modo
a configuração da tubeira pode influenciar o desempenho dos ensaios de MAD nos PWT.
Trabalhos anteriores demonstraram que a dimensão e a posição dos ímanes afetam signi-
ficativamente o comportamento das ondas de choque, a espessura da camada de plasma e
o fluxo de calor. Neste trabalho será apresentada uma análise da adequação de diferentes
tipos de tubeiras para a realização de ensaios específicos em instalações de teste em solo.

2.2.2 Métodos numéricos para a modelação do escoamento

A viabilidade do voo hipersónico depende, em grande medida, da capacidade de compre-
ender e prever os efeitos aerodinâmicos dos gases a altas temperaturas. Como já foi refe-
rido nesta tese, as principais características aerodinâmicas dos escoamentos hipersónicos
são geralmente distintas das dos escoamentos subsónicos e supersónicos. Apesar dos de-
senvolvimentos emnovosmétodos e técnicas experimentais, os escoamentos hipersónicos
envolvem uma vasta gama de fenómenos termofísicos complexos e ainda não totalmente
compreendidos. As elevadas temperaturas e o aquecimento aerodinâmico resultantes das
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fortes ondas de choque implicam que a modelação computacional seja a principal ferra-
menta de análise consistente deste tipo de escoamento [113]. Por outro lado, a simulação
numérica permite complementar o estudo dos efeitos dos parâmetros característicos do
escoamento que seriam extremamente difíceis de analisar apenas através de testes expe-
rimentais [114], bem como aprofundar a interpretação dos dados experimentais e identi-
ficar novos fenómenos termofísicos [115].

Para além dos efeitos térmicos extremos, que provocam a excitação vibracional das molé-
culas e reações de dissociação e ionização, Figura 2.12, em condições particulares de voo
hipersónico, como a reentrada em altas altitudes, a atmosfera encontra-se muito rarefeita
e as colisões entre moléculas são escassas, tornando as equações do meio contínuo invá-
lidas. Esta transição é geralmente descrita pelo número de Knudsen (Kn = λ/L), que
é definido como a razão entre o caminho livre médio das partículas do gás (λ), ou seja,
a distância média percorrida entre colisões, e o comprimento característico do problema
(L), como o diâmetro da cápsula de reentrada, por exemplo.

Figura 2.12: Intervalos de não-equilíbrio termoquímico para o ar a pressão de 1 atm, adaptado de [10].

À medida que a altitude diminui, o escoamento entra no regime de transição, caracteri-
zado pelo aumento das colisões entre partículas, o que altera significativamente o campo
de escoamento, com ondas de choque intensas, aumento drástico do fluxo de calor na
parede e crescimento das forças aerodinâmicas. Com a continuação da descida, a densi-
dade do ar aumenta e o escoamento entra no regime do meio contínuo, onde as equações
convencionais da mecânica dos fluidos (como as de Navier–Stokes) podem ser aplica-
das [116, 117]. A Figura 2.13 mostra um diagrama dos regimes do escoamento em função
do número de Knudsen. Na prática, isto traduz-se na necessidade de usar diferentes téc-
nicas numéricas para resolver o campo de escoamento em torno de veículos hipersónicos.
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Para esse fim, a Dinâmica dos Fluidos Computacional (CFD) e o Método de Monte Carlo
(DSMC) têm sido amplamente utilizados. O primeiro quando a hipótese do meio contí-
nuo é válida e o segundo em situações de gás rarefeito. As duas abordagens apresentam a
vantagem de serem técnicas numéricas consolidadas na comunidade hipersónica, sendo
ambas utilizadas no contexto académico e nas agências espaciais e o CFD predominante-
mente usado na indústria.

Figura 2.13: Regimes do escoamento hipersónico em função do número de Knudsen, adaptado de [118].

Em situações em que coexistem escoamentos em meio contínuo e gás rarefeito, como
ocorre em altitudes entre os 60 e os 80 km durante a reentrada atmosférica, o método
DSMC torna-se computacionalmente proibitivo, enquanto o CFD pode falhar devido à
presença de regiões de gás rarefeito. Neste contexto, as abordagens híbridas CFD-DSMC
surgemnaturalmente como uma solução. Contudo, o acoplamento CFD-DSMC apresenta
potenciais dificuldades decorrentes das diferenças fundamentais entre asmetodologias de
resolução do CFD e do DSMC. Burt e Boyd [119] destacaram que a principal limitação do
DSMCconsiste na sua elevada dispersão estatística, podendo surgir problemas na transfe-
rência de dados do domínio DSMC para a fronteira do CFD, a não ser que se recorra a um
esforço computacional considerável para atenuar o ruído estatístico. Além disso, é neces-
sário ter especial atenção ao processo de paralelização, de modo a garantir a estabilidade
numérica [118, 120].

Ao longo dos anos, diversos investigadores têm sido desafiados a melhorar os seus mo-
delos numéricos, de modo a obter aproximações mais fiáveis aos resultados dos testes
experimentais e a aumentar a robustez dos códigos numéricos na previsão de cenários
em que os testes experimentais se revelem impraticáveis. Apesar dos contínuos avanços,
subsistem vários desafios intrínsecos à simulação do escoamento hipersónico, conforme
ilustrado na Figura 2.14.

Um grupo de trabalho para o estudo de tecnologias para veículos hipersónicos designado
Organização de Investigação e Tecnologia (RTO) criado em 1998 pela Organização do
Tratado do Atlântico Norte (NATO) e liderado pelo professor Doyle Knight da Univer-
sidade de Rutgers considerou diferentes casos de teste para validação de códigos CFD
para voos hipersónicos [123]. Desta iniciativa resultaram melhorias nos modelos numé-
ricos, de forma a captar com maior exatidão as complexas características presentes no
escoamento, particularmente a interação entre ondas de choque e a camada limite.

Candler et al. [124, 125] destacaram a importância de escolher não só o método de fluxo
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Figura 2.14: Desafios encontrados na simulação do escoamento hipersónico [121, 122].

adequado, como também limitadores de fluxo apropriados, e salientaram igualmente a
relevância da inclusão dos efeitos vibracionais, o que permitiu uma melhor aproximação
entre os resultados numéricos e os resultados experimentais de então [126, 127, 128, 129,
130, 131]. Seguindo os passos de Candler, outros investigadores chegaram a importantes
conclusões sobre as razões que levam às discrepâncias entre os resultados numéricos e
experimentais, entre as quais se destacam:

• a precisão dos dados experimentais [132],

• a escolha do modelo químico, principalmente em casos de alta entalpia, em que as
reações químicas assumem especial relevância no escoamento [133, 134],

• a dependência do calor específico da temperatura, bem como as propriedades de
transporte do escoamento [135],

• e o efeito da catalicidade na parede [136, 34, 121].

Por outro lado, as simulações de escoamentos hipersónicos são altamente sensíveis à qua-
lidade e ao alinhamento da malha, em particular nas proximidades de ondas de choque e
da camada limite. Esta sensibilidade tem motivado a investigação contínua no desenvol-
vimento de métodos numéricos mais robustos e menos dependentes da malha, como as
técnicas demalha adaptativa, que refinam localmente amalha em regiões com gradientes
elevados. Embora as ferramentas de geração de malhas tenham evoluído significativa-
mente em termos de sofisticação, continuam a exigir um elevado grau de especialização
por parte do utilizador, constituindo frequentemente um entrave no processo de simu-
lação. A automatização total permanece um desafio, especialmente em configurações de
elevada complexidade. Os avanços computacionais têm permitido a utilização de malhas
mais refinadas e de passos temporais menores, conduzindo a simulações mais precisas.
No entanto, a necessidade de incorporar fenómenos físicos mais detalhados e geometrias
complexas continua a colocar desafios aosmétodos atualmente disponíveis [115, 137, 138].
Os solvers utilizados nas simulações computacionais podem ser agrupados em duas ca-
tegorias principais: solvers de código fechado (proprietários) e solvers de código aberto
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(open-source). No caso dos solvers de código fechado, o código-fonte não se encontra
disponível ao público e o seu uso está sujeito a restrições de licença ou instituição. Exem-
plos de códigos CFD fechados dedicados ao regime hipersónico incluem o LAURA [139],
o DPLR [140, 141], o TAU [142], o LeMANS [143] e o US3D [144]. Os solvers proprietá-
rios abrangem também solvers comerciais, que apesar de não serem tão específicos para
problemas hipersónicos, oferecem funcionalidades para uma vasta gama de problemas de
escoamento, incluindo aplicações aeroespaciais. Exemplos destes solvers comerciais são
o Ansys FLUENT [145], o CFD++ [146] e o STAR-CCM+ [147].

Os solvers de código aberto surgem, por sua vez, da necessidade constante de estabelecer
pontes entre a academia e a indústria e do facto de nem todas as universidades poderem
suportar os custos de solvers comerciais dispendiosos, sendo aindamenos aquelas que be-
neficiam do acesso a códigos internos restritos dedicados ao estudo do escoamento hiper-
sónico. Exemplos de solvers de código aberto utilizados para a análise desses escoamentos
são o Eilmer[148], desenvolvido naUniversidade deQueensland e o COOLFluiD (Compu-
tational Object-Oriented Libraries for Fluid Dynamics) [149], desenvolvido no Instituto
Von Karman.

Um dos softwares de simulação em engenharia de código aberto de maior destaque e uso
nos contextos académico e industrial é o OpenFOAM (Open Field Operation andManipu-
lation) [39]. O OpenFOAM é uma ferramenta de simulação emCFD escrita em linguagem
C++ que oferece uma biblioteca extensa de solvers e utilitários, permitindo a personaliza-
ção e extensão das suas funcionalidades para diversos tipos de simulações. Utiliza o mé-
todo dos volumes finitos para discretizar equações diferenciais parciais, possibilitando a
resolução numérica de problemas complexos de escoamento de fluidos, transferência de
calor, reações químicas, entre outros fenómenos físicos.

No âmbito da presente tese, o foco situa-se no escoamento hipersónico, caracterizado por
velocidades elevadas em voos a baixa altitude (tipicamente inferiores a 60 km), onde os
efeitos de alta temperatura e de não-equilíbrio termoquímico assumem particular rele-
vância e apresentam diversos desafios em termos das cargas térmicas e do fluxo de calor
nas paredes dos veículos. Nestas condições, o número de Knudsen mantém-se suficien-
temente baixo para que a hipótese do meio contínuo seja válida, enquanto as tempera-
turas são suficientemente elevadas para desencadear reações de ionização, viabilizando
a aplicação de sistemas MAD. Para tal, será desenvolvido um código numérico dedicado
ao estudo de escoamentos hipersónicos sob efeitos MAD, o qual será implementado na
estrutura do OpenFOAM.

2.3 Magnetoaerodinâmica

A magnetoaerodinâmica (MAD) é o ramo da magnetohidrodinâmica dedicado ao estudo
e ao controlo de escoamento de gases ionizados sob a ação de campos eletromagnéticos.
A magnetohidrodinâmica (MHD) é o ramo da física que se situa na interseção entre a
mecânica dos fluidos e o eletromagnetismo, centrando-se na interação entre um fluido
condutor em movimento e um ou mais campos magnéticos [114, 150]. O estudo da MHD
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teve início em 1942 com o trabalho do físico sueco Hannes Alfvén, que descobriu a exis-
tência do que chamamos hoje de ondas de Alfvén, resultantes da interação entre campos
magnéticos e fluidos condutores [151]. Inicialmente, a investigação em MHD centrou-se
na explicação de fenómenos astrofísicos e geofísicos, como as manchas solares, a magne-
tosfera terrestre e os plasmas cósmicos. Esses estudos forneceram contributos essenciais
para a compreensão do comportamento dos plasmas solares e estelares, da transferência
de energia no espaço e da dinâmica dos campos magnéticos cósmicos [152, 153].

AMHD tem uma vasta gama de aplicações em física de plasmas, sendo utilizada em labo-
ratório para auxiliar na compreensão do funcionamento do plasma, bem como para testar
e expandir a teoria do mesmo. O progresso na investigação dos plasmas conduziu a algu-
mas aplicações importantes, tais como a fusão termonuclear controlada, Figura 2.15(a); a
propulsão elétrica para naves durante missões interplanetárias, Figura 2.15(b); e os gera-
dores de energia MHD, Figura 2.15(c).

Enquanto aMHDabrange qualquer fluido condutor (líquidos ou gasosos), aMADconcen-
tra-se em escoamentos gasosos em contexto aeroespacial. Na área da propulsão elétrica
com recurso a MAD, importa destacar as importantes contribuições resultantes das in-
vestigações desenvolvidas na Universidade da Beira Interior (UBI) no âmbito do projeto
SpaceProp - MHD Numerical Modeling in nozzles of MPD Thrusters for Space Propul-
sion [157]. Os sistemas de propulsão elétrica constituem uma aplicação particularmente
atrativa daMAD paramissões espaciais de longo curso, sobretudo porque a fonte de ener-
gia é externa ao fluido de trabalho, o que possibilita uma redução significativa no consumo
de propelente, como no caso das tubeiras magnetoplasmadinâmicas (MPD) [158]. Atra-
vés do desenvolvimento demétodos numéricos para a dinâmica de gases em escoamentos
MAD a números deMach arbitrários, Xisto et al. [114, 159, 160] investigaram os efeitos do
gás real em tubeiras MPD [150] e estudaram os efeitos da geometria dos elétrodos sobre
o desempenho desses propulsores [161, 162].

A Figura 2.16 apresenta os dois tipos de tubeirasMPD que existem, representadas por um
cátodo central circundado por um ânodo concêntrico de geometria cilíndrica, bem como
o respetivo modo de funcionamento. O estudo permitiu concluir que a geometria dos elé-
trodos, especialmente o comprimento do cátodo, exerce influência significativa na força
propulsiva das tubeiras MPD, com efeitos eletrotérmicos associados à acumulação das
linhas de corrente. Além disso, demonstrou que a discrepância no desempenho entre di-
ferentes geometrias se acentua com o aumento do fluxomássico, devido àmaior absorção
de energia eletrotérmica pelo plasma.

As investigações experimentais e numéricas sobre aplicações MAD para o controlo de es-
coamentos hipersónicos começaram no final da década de 1950 com Bush [163], tendo
recebido uma atenção crescente nos últimos anos devido aos avanços nos ímanes super-
condutores e à necessidade crescente de velocidades de reentrada mais elevadas, como as
reentradas provenientes de Marte [24, 25, 26, 27, 28, 29, 30, 31]. No seu trabalho sobre o
controlo de escoamento por MAD, Jiang e colaboradores [25] afirmaram que os estudos
numéricos sobre o controlo de escoamento por MAD em veículos hipersónicos podem ser
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(a)

(b)

(c)

Figura 2.15: Aplicações MHD: (a) Fusão termonuclear controlada em tokamak; (b) Propulsor a plasma;
(c) Princípio de funcionamento de um gerador de energia MHD. Imagens adaptadas de [154, 155, 156].

amplamente categorizados em três áreas principais: a validação da redução do fluxo de
calor no ponto de estagnação sob diferentes condições de voo; a investigação da influên-
cia dos mecanismos do efeito Hall na degradação do controlo por MAD durante o voo de
reentrada; e a análise dos efeitos do controlo por MAD em geometrias e configurações
complexas em escoamentos de alta entalpia [164, 30, 27, 165, 166, 167, 168].

Desenvolvimentos recentes destacam o estudo dos parâmetros MAD no controlo do es-
coamento, nomeadamente na mitigação do fluxo de calor e de fenómenos de blackout.
Em particular, em trabalhos realizados na UBI, Dias et al. investigaram numericamente

30



(a)

(b)

Figura 2.16: Representação esquemática de tubeiras MPD: (a) tubeira MPD de campo induzido; (b) tubeira
MPD de campo imposto. Imagens retiradas de [158].

as implicações do uso da MAD na mitigação do radio blackout, no qual a frequência da
camada de plasma modifica as ondas eletromagnéticas, impossibilitando a comunicação
de e para os veículos espaciais [169, 15, 170].

A aplicação da tecnologiaMAD como TPS surgiu, por sua vez, como resposta às limitações
dos TPS convencionais. Estes sistemas convencionais não são totalmente reutilizáveis e
necessitamde ser adaptados a cadamissão, o que implica encargos significativos de conce-
ção, ensaio e fabrico, tanto em termos de tempo como de recursos. Além disso, a tecnolo-
gia atual dos TPS não resolve o problema da atenuação dos sinais de rádio durante a reen-
trada atmosférica. A tecnologia de proteção térmica baseada em MAD atua ao deslocar a
camadade choque onde o gás se encontra ionizado paramontante da superfície do veículo,
reduzindo assim as cargas térmicas (ver Figura 1.4), aomesmo tempo que cria uma “janela
magnética” que permite a transmissão de comunicações rádio, mitigando o fenómeno de
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Tabela 2.1: Comparação das vantagens dos TPS convencionais e dos sistemas baseados em MAD para
aplicações em veículos hipersónicos [173, 172, 174].

Característica TPS Convencionais TPS por MAD
Reutilização Limitada; muitos são descartáveis

ou exigem manutenção intensiva
após cada missão

Potencialmente elevada; menor
desgaste físico devido ao facto de o
escudo térmico não ser consumido

Adaptação a dife-
rentes missões

Necessitam de adaptação e projeto
específico para cada missão

Mais flexíveis, com possibilidade
de ajuste dinâmico dos parâmetros
MAD

Complexidade de
conceção e fabrico

Elevada, devido à necessidade de
materiais avançados e testes exten-
sivos

Complexidade tecnológica elevada
(ímanes, fontes de energia, controlo
de plasma), mas com potencial para
simplificação estrutural

Redução de cargas
térmicas

Proteção passiva por ablação, isola-
mento ou reradiação

Redução ativa das cargas térmicas
ao deslocar a camada de choque
para montante

Mitigação do blac-
kout de comunica-
ções

Não resolve o problema da atenua-
ção dos sinais de rádio durante a re-
entrada

Pode criar uma “janela magnética”
que permite a transmissão de comu-
nicações por ondas de rádio durante
a reentrada

Peso do sistema Pode ser significativo, dependendo
do material e da missão

Potencial para redução de peso de-
vido à não utilização de materiais
ablativos volumosos

Custo de opera-
ção/manutenção

Elevado, devido à substituição ou
restauração frequente

Potencial para redução de custos
operacionais a longo prazo

Maturidade tecno-
lógica

Altamente comprovado e utilizado
em missões espaciais

Em fase de investigação e desenvol-
vimento; ainda não operacional em
larga escala

blackout [171, 172, 96]. Na Tabela 2.1, é apresentada uma síntese comparativa das vanta-
gens dos sistemas de proteção térmica convencionais (TPS convencionais) em relação aos
sistemas de proteção térmica baseados emMAD (TPS por MAD) [173, 172, 174].

Diversos estudos têm sido realizados de forma a melhorar o desempenho dos TPS por
MAD [175, 176, 177, 178, 179]. Bityurin e Bocharov [180] efetuaram simulações bidimen-
sionais da reentrada de um corpo esferocónico, tendo em conta a transferência de calor
e de massa devido à ablação do carbono da superfície do corpo, bem como os efeitos da
radiação na redução do fluxo de calor induzida pela interaçãoMAD. Verificaram que estes
processos não alteraram o comportamento do fluxo associado à aplicação de um campo
magnético e que a redução das cargas térmicas devidas ao campo magnético permaneceu
alcançável.

K. Li e colaboradores [181] realizaram simulações numéricas de não-equilíbrio termoquí-
mico para avaliar o desempenho de um sistema de escudo térmicoMADna cápsula OREX
durante o voo de reentrada, excluindo a influência dos efeitos catalíticos na parede. Os
autores avaliaram a condição da superfície catalítica da cápsula sem a aplicação de um
campo magnético e concluíram que, para a cápsula OREX, a mitigação do fluxo de calor
por MAD torna-se cada vez mais significativa com a altitude, devido ao aumento corres-
pondente do parâmetro de interação magnética.

Os avanços na investigação emMAD têm-se centrado cada vezmais na avaliação de estra-
tégias de travagem aerodinâmica e na mitigação do fluxo de calor induzido por ondas de

32



choque, bem como na atenuação dos fenómenos de blackout das comunicações de rádio
durante a reentrada atmosférica [182, 172]. Emparticular, diversos estudos têmanalisado
a influência da colocação de ímanes no interior das cápsulas de reentrada sobre o com-
portamento aerotermodinâmico, bem como as modificações de design necessárias para a
integração de ímanes permanentes [112, 111].
Além disso, os progressos na modelação computacional melhoraram significativamente
a fidelidade das simulações do escoamento hipersónico, permitindo representações mais
precisas de fenómenos complexos, tais como interações de ondas de choque, acoplamento
plasma-material, efeitos de rarefação e não-equilíbrio termoquímico [183, 168, 88, 11].
Na presente tese será investigada a influência da catalicidade superficial nas interações
MAD e o seu consequente efeito no sistema de proteção térmica baseado emMAD.
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Capítulo 3

Modelo Numérico: equações fundamentais e
métodos de resolução

As principais características de um escoamento hipersónico de elevada entalpia são a ele-
vada energia cinética e a elevada temperatura de estagnação. Os fenómenos aerodinâ-
micos fundamentais e os seus efeitos no desempenho das aeronaves foram descobertos
inicialmente durante a reentrada atmosférica de veículos espaciais, como cápsulas ou vai-
véns espaciais. Tais veículos encontram ondas de choque extremamente intensas à frente
do nariz e fricção viscosa ao longo das superfícies, o que pode aquecer o ar envolvente
a temperaturas de milhares ou mesmo dezenas de milhares de graus. À medida que a
temperatura do gás aumenta, podem ocorrer sucessivamente a excitação vibracional das
moléculas, a dissociação do gás e a ionização dos átomos. Nesta situação, o ar deixa de
ser uma mistura gasosa ideal, passando a ser um meio quimicamente reativo, cujas pro-
priedades variam com a temperatura do escoamento. A alteração substancial das propri-
edades do meio resulta em mudanças na relação constitutiva de escoamentos de elevada
entalpia, nos quais a transição de energia ocorre no interior de gases quimicamente re-
ativos e em movimento. Esta é a questão fundamental dos escoamentos hipersónicos e
de elevada entalpia e que impulsiona o estudo dos processos físico-químicos da dinâmica
dos gases [10, 36].

Os processos físico-químicos acima referidos podem ter efeitos significativos no desem-
penho aerodinâmico dos veículos hipersónicos. Diferentemente dos escoamentos subsó-
nicos e supersónicos, os escoamentos de gases quimicamente reativos apresentam carac-
terísticas de não linearidade, não equilíbrio, multiescala e multifísica, o que impõe uma
grande lacuna entre a análise teórica e os escoamentos de elevada entalpia. No que diz
respeito às simulações numéricas, a dificuldade em interpretar corretamente os proces-
sos de reação química persiste, uma vez que os dados de testes de voo demonstraram
discrepâncias tanto em relação às simulações numéricas como aos ensaios em túnel de
vento. Assim, a modelação dos escoamentos hipersónicos e de elevada entalpia com uma
precisão aceitável continua a constituir um problema em aberto [10, 36, 184, 185].

Tendo em consideração a complexidade dos fenómenos descritos, este capítulo apresenta
uma descrição detalhada das equações fundamentais do escoamento hipersónico e das
equações da magnetoaerodinâmica, bem como das expressões matemáticas utilizadas no
cálculo dos parâmetros do escoamento mais relevantes. Após uma explicação dos méto-
dos numéricos adotados, serão analisados os modelos químicos e termofísicos utilizados
no estudo do escoamento hipersónico com interferências MAD.
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3.1 Equações fundamentais do escoamento em regime hi-

persónico

De maneira a modelar o escoamento hipersónico é necessário ter particular atenção à
física dos fenómenos subjacentes. Especialmente quando o não-equilíbrio vibracional e
as reações químicas estão presentes, as equações convencionais de Navier-Stokes-Fourier
são então substituídas pelas equações de Navier-Stokes-Fourier de não-equilíbrio. Para
uma mistura composta por Ns espécies, incluindo Nm moléculas, as leis de conservação
são traduzidas através das seguintes equações [34]:

1. Conservação da massa

• Equação da massa total

• Equações de transporte e de reação das espécies

2. Conservação do momento linear

• Equações do momento linear

3. Conservação de energia

• Equações de energia vibro-eletrónica

• Equação da energia total

3.1.1 Equação da massa total

A conservação damassa total do fluido é expressa através da equação da continuidade, que
para um escoamento compressível e não estacionário, é dada na sua forma diferencial em
notação indicial:

∂ρ

∂t
+
∂ρui
∂xi

= 0 , (3.1)

onde ρ é a massa volúmica do fluido e ui corresponde a cada componente do vetor veloci-
dade (ux, uy, uz) no sistema de coordenadas cartesianas xi = (x, y, z).

3.1.2 Equações de transporte e de reação das espécies

Uma equação da continuidade é resolvida para cada uma das espécies químicas, consi-
derando o transporte por difusão mássica e a geração de espécies devido à ocorrência de
reações químicas. Estas equações são descritas da seguinte forma:

∂ρs
∂t

+
∂(ρsui + Js,i)

∂xi
= ẇs , (3.2)

onde ρs corresponde àmassa volúmica da espécie s, Js,i designa as componentes do vetor
de difusão e ẇs representa a taxa de produção da espécie s devido às reações químicas.
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3.1.3 Equações do momento linear

As equações da conservação domomento linear do fluido são essenciais para compreender
como as forças afetam o seu movimento. Estas equações são descritas da seguinte forma:

∂(ρui)

∂t
+

∂

∂xj
(ρujui + δijp− τji) = 0 . (3.3)

Onde δ corresponde ao delta de Kronecker, a pressão p é obtida a partir da lei de Dalton
para as pressões parciais, assumindo o comportamento de gás ideal para cada espécie
da mistura, e τij são as componentes do tensor de tensão viscosa, o qual é expresso da
seguinte forma:

τij = µ

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
+ (λ+ µb)

∂uk
∂xk

δij , (3.4)

onde µ representa a viscosidade dinâmica associada à resposta do fluido à tensão de cisa-
lhamento, λ corresponde ao segundo coeficiente de viscosidade e µb designa a viscosidade
volumétrica.

3.1.4 Equações da energia vibro-eletrónica

Em regimes de escoamento hipersónico, as elevadas temperaturas geradas por choques
intensos induzem a excitação vibracional das moléculas presentes no gás. Esta excitação
resulta numa situação de não-equilíbrio térmico, em que os modos de energia translacio-
nal, rotacional, vibracional e eletrónico não partilham a mesma temperatura. De acordo
com o modelo de duas temperaturas de Park [186], a temperatura pode ser decomposta
em trans-rotacional (Ttr) e vibro-eletrónica (Tve). Mais concretamente, assume-se que
as temperaturas translacional e rotacional estão em equilíbrio, formando a temperatura
trans-rotacional. De forma análoga, considera-se que as temperaturas eletrónica e dos
eletrões estão em equilíbrio com a temperatura vibracional, originando a temperatura vi-
bro-eletrónica.
Como afirmado por Kim et al. [187], o modelo de duas temperaturas (2-T) é amplamente
utilizado em simulações de escoamentos hipersónicos devido à sua simplicidade e custo
computacional reduzido, tendo sido confirmado que prevê com precisão a densidade nu-
mérica de eletrões em diversos estudos já efetuados.
Os autores verificaram que a densidade numérica máxima dos eletrões apresentou valo-
res semelhantes tanto no modelo 2-T como nomodelo 3-T. Além disso, observaram que a
diferença de fluxo de calor entre os modelos 2-T e 3-T é desprezável, exceto em condições
de elevada ionização. Nas condições consideradas na presente tese, o gás será fracamente
ionizado, ou seja, o grau de ionização é relativamente baixo, o que nos confere maior con-
fiança no modelo utilizado.
No modelo de quatro temperaturas (4-T), a alteração mais significativa observada foi um
aumento da distância de deslocamento do choque em comparação com os modelos 2-T
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e 3-T, enquanto a localização em que o não-equilíbrio termoquímico foi atingido perma-
neceu semelhante [187]. Assim, considera-se que o modelo 2-T é o mais adequado ao
presente trabalho, tendo em conta as vantagens e os resultados mencionados.

A modelação adequada deste fenómeno exige a resolução de uma equação de energia vi-
bro-eletrónica, essencial para descrever corretamente a distribuição de energia interna,
prever com precisão as taxas de reação química e estimar os fluxos de calor incidentes so-
bre superfícies de interesse aerodinâmico. Esta equação é apresentada da seguinte forma:

∂

∂t
(Eve,m) +

∂

∂xi
(Eve,mui + qvei,m + eve,mJm,i) = ẇv,m . (3.5)

Em que Eve,m representa a energia vibro-electrónica total da molécula m e qve,i são as
componentes do vetor de conduçãode calor vibro-electrónico; eve,m corresponde à energia
vibro-electrónica damoléculam por unidade demassa e ẇv,m é o termo fonte vibracional.

3.1.5 Equação da energia total

A equação da energia total é essencial para descrever de forma rigorosa os processos de
conversão de energia. Devido às velocidades extremamente elevadas, uma fração signi-
ficativa da energia cinética do escoamento é convertida em calor através de choques e
compressões, o que eleva drasticamente a temperatura do gás. A equação da energia to-
tal permite capturar esses efeitos, incluindo fenómenos de dissipação viscosa, condução
térmica e transferência de energia entre os diferentes modos.

Tauber e Sutton fornecem correlações para o aquecimento radiativo no ponto de estag-
nação do nariz de cápsulas, considerando velocidades de reentrada a partir de 9 km/s
na Terra e de 6 km/s em Marte [10, 188]. Trajetórias de reentrada com velocidades su-
periores a 10 km/s apresentam efeitos radiativos que não podem ser negligenciados na
estimativa dos fluxos térmicos na superfície do veículo [189].

Em velocidades orbitais de reentrada de 8 km/s, o grau de ionização é geralmente inferior
a 0,1%. Nestes casos, a influência da radiação nas características aerotermodinâmicas do
veículo, incluindo a variável mais sensível, ou seja, o fluxo de calor para a superfície pode
normalmente ser negligenciada [190]. Isto porque quando o gás é fracamente ionizado,
temperaturas atingidas nas camadas de choque não atingem valores extremamente altos
(como os 11 000 K atingidos na camada de choque da cápsula Apollo durante a reentrada
a Mach 36) e a camada do plasma não é suficientemente espessa para emitir radiação.

No âmbito desta tese, foram consideradas velocidades de reentrada inferiores a 6 km/s,
pelo que se assumiu que o fluxo radiativo é desprezável, constituindo uma boa estimativa
de acordo com a literatura. A equação da energia total pode então ser descrita da seguinte
forma:

∂Et

∂t
+

∂

∂xi
[(Et + p)ui − τijuj + qtr,i + qve,i +

∑
r ̸=e

hrJr,i] = 0 , (3.6)
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sendoEt a energia interna total, hr a entalpia específica da espécie r eJr,i as componentes
do vetor de difusão da espécie r. As componentes espaciais do vetor de condução de calor,
qve,i e qtr,i, seguem a lei de Fourier.

A energia total (Et) é decomposta em componentes cinética, translacional, rotacional, vi-
bracional, eletrónica, de eletrões e química, seguindo a ordem de aparecimento na Equa-
ção (3.7):

Et =
1

2
ρ(u2 + v2 + w2) + Etl + Ert + Evb + Eel + Ee +

∑
s ̸=e

ρsh
◦
s , (3.7)

onde h◦s é a entalpia específica de formação padrão da espécie s. A decomposição da ener-
gia total permite a separação dos diferentes modos de energia, cada um caracterizado por
uma temperatura específica e capaz de trocar energia com os restantes modos. Assim, as
diferentes energias consideradas na energia total e a sua correlação com a temperatura
são detalhadas abaixo para os modos translacional, rotacional, vibracional, eletrónico e
dos eletrões, respetivamente [191]:

Etl =
∑
s ̸=e

Etl,s =
∑
s ̸=e

3

2
ρsRsTtr , (3.8)

Ert =
∑
s ̸=e

Ert,s =
∑
s ̸=e

ρsRsTtr , (3.9)

Evb =
∑
s ̸=e

Evb,s =
∑
s ̸=e

ρsRs
θvb,s

exp(
θvb,s
Tve

)− 1
, (3.10)

Eel =
∑
s ̸=e

Eel,s =
∑
s ̸=e

ρsRs

∑
i ̸=0 gi,sθel,i,s exp(−θel,i,s/Tve)∑∞

i ̸=0 gi,sexp(−θel,i,s/Tve)
, (3.11)

Ee = ρeReTve , (3.12)

com exceção dos átomos e iões atómicos, para os quais Ert,s e Evb,s são nulos. Aqui, Rs

representa a constante específica dos gases e θvb,s é a temperatura vibracional caracte-
rística da espécie s, tendo sido adotado o modelo do oscilador harmónico simples para
o modo vibracional. As grandezas θel,i,s e gi,s representam, respetivamente, a tempera-
tura eletrónica característica e o grau de degenerescência do nível eletrónico i da espécie
s. Os valores de h◦s e θvb,s utilizados neste trabalho encontram-se tabelados na Tabela B.1
do Apêndice B. Os valores de θel,i,s e gi,s, encontram-se apresentados na Tabela C.1 do
Apêndice C.
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Omodelo de duas temperaturas permite que a energia interna total, tal como descrita na
Equação (3.7), seja reformulada da seguinte forma:

Et =
1

2
ρ(u2 + v2 + w2) + Etr + Eve +

∑
s ̸=e

ρsh
◦
s , (3.13)

onde a energia trans-rotacional (Etr) é definida como:

Etr = Etl + Ert , (3.14)

e a energia vibro-eletrónica (Eve) é descrita da seguinte forma:

Eve = Evb + Eel + Ee . (3.15)

3.2 Propriedades de transporte do escoamento

3.2.1 Viscosidade e condutividade térmica

A viscosidade (µs) e a condutividade térmica (ks) de cada espécie são calculadas utili-
zando as fórmulas de Blottner e de Eucken [118, 192, 193], respetivamente, enquanto as
propriedades da mistura são determinadas através da regra de mistura de Wilke [194],
e de Armaly-Sutton [195], esta última mais apropriada quando as temperaturas do gás
ultrapassam os 10.000 K [196].
A equação de Blottner para a viscosidade das espécies é dada por:

µs = 0,1× exp
(
ln(Ttr)

(
AB,s ln(Ttr) +BB,s

)
+ CB,s

)
, para s ∈ Ns (3.16)

onde coeficientes AB,s, BB,s e CB,s utilizados nesta tese podem ser encontrados na Ta-
bela B.2 do Apêndice B.
A condutividade térmica das espécies pode ser expressa para o modo trans-rotacional de
acordo com a formulação de Eucken:

ktr,s =
5

2
µsCvtl,s + µsCvrt,s , (3.17)

e para o modo vibro-eletrónico:

kve,s = 1,2µsCvve,s , (3.18)

onde Cv é o calor específico a volume constante, definido da seguinte forma para cada
modo de energia (com exceção dos átomos e iões atómicos, para os quais Cv,rt,s e Cv,vb,s
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são nulos):

Cvtl,s =
3

2
Rs , (3.19)

Cvrt,s = Rs , (3.20)

Cvve,s =

{
Cvvb,s + Cvel,s para s ̸= e

Cve para s = e ,
(3.21)

onde,

Cvvb,s = Rs

(θvb,s/Tve)
2 exp(

θvb,s
Tve

)(
exp(

θvb,s
Tve

)− 1
)2 , (3.22)

Cvel,s =
∂eel,s
∂Tve

, com eel,s = Eel,s/ρs , (3.23)

Cve = Re . (3.24)

3.2.2 Difusão mássica

Para garantir a conservação damassa total damistura, a difusãomássica é governada pela
lei de Fick modificada, garantindo que a soma dos fluxos de difusão é zero [197]:

Js,i = Is,i − Ys
∑
r ̸=e

Ir,i para s, r ∈ Ns\{e−} , (3.25)

com o fluxo difusivo para cada espécie s definido como:

Is,i = −ρDs
∂Ys
∂xi

, (3.26)

com exceção dos eletrões, cujo fluxo difusivo é definido de modo a preservar a neutrali-
dade de carga do escoamento, compensando assim os fluxos das restantes espécies carre-
gadas eletricamente:
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Je,i = Me

∑
r ̸=e

Cr × Jr,i

Mr
, (3.27)

onde, Y corresponde a fração mássica, Cr representa a carga da espécie r e Ds é o coefi-
ciente de difusão efetivo da espécie s na mistura. A aproximação adotada para calcular o
coeficiente de difusão efetivo consiste em expressá-lo em função dos coeficientes de difu-
são binários, Ds,r, conforme apresentado de seguida [197, 118]:

Ds = (1−Xs)

∑
r ̸=s

Xr

Ds,r

−1

para s, r ∈ Ns\{e−} , (3.28)

e empregar a primeira aproximação completa de Chapman-Enskog [198] para os coefici-
entes de difusão binários através da definição:

Ds,r =
Ds,r

p
, (3.29)

em que p corresponde a pressão, expressa em atmosferas (atm) e os coeficientes Ds,r são
obtidos utilizando o ajuste da curva de Gupta [118, 199]:

Ds,r = eDD T [AD ln(T )2+BD ln(T )+CD] , (3.30)

onde os coeficientes AD,BD, CD eDD são constantes que diferem para cada par de espé-
cies (s, r) e podem ser encontradas na Tabela B.3 do Apêndice B.

3.3 Modelo químico do escoamento de plasma

O termo fonte (ẇs) entra na equação de transporte e reação das espécies (Equação 3.2)
e corresponde à taxa de produção (ou destruição) da espécie s, considerando a soma das
contribuições das reações nas quais essa espécie participa. Assim, para NR reações con-
sideradas, o termo ẇs pode ser expresso como [200]:

ẇs = Ms

NR∑
r=1

(ν ′′s,r − ν ′s,r)

kf,r Nr∏
j=1

(
ρj
Mj

)ν′j,r
− kb,r

Nr∏
j=1

(
ρj
Mj

)ν′′j,r

 , (3.31)

ondeMs é amassamolar da espécie s, ν ′s,r e ν ′′s,r são, respetivamente, os coeficientes este-
quiométricos da espécie s nos sentidos direto (reagentes) e inverso (produtos) da reação
r, Nr é o número total de espécies químicas na reação r, e kf,r e kb,r são as constantes
cinéticas da reação direta e inversa, respetivamente.
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Nesta tese, o não-equilíbrio químico é modelado considerando o escoamento como uma
mistura de 11 espécies: N2, O2, NO, N, O, N2

+, O2
+, NO+, N+, O+ e e−. Em condições

de não-equilíbrio, o campo de escoamento é altamente sensível ao modelo termoquímico
utilizado [89]. Assim, para além do modelo de Park’93 [201], foram implementados três
modelos distintos para calcular as reações químicas e validar a formulação do não-equilí-
brio químico. Dois destes modelos, o Gupta’90 [202] e o Park’85 [203] são amplamente
utilizados em simulações de não-equilíbrio termoquímico em escoamentos hipersónicos.
Desenvolvemos e implementamos um terceiro modelo químico, designado por NovoMo-
delo, construído como uma combinação otimizada de mecanismos de reação química e
constantes cinéticas já estabelecidas, conforme descrito na Tabela 3.1.

Nos quatro modelos são consideradas reações de dissociação, ionização associativa, dis-
sociação e ionização por impacto de eletrões, reações de permuta e de permuta de carga.
As constantes cinéticas diretas são calculadas utilizando a fórmula de Arrhenius modifi-
cada [118]:

kf (Tc,f ) = AfT
βf

c,f exp

(
−
Ta,f
Tc,f

)
, (3.32)

onde A é o fator pré-exponencial, Tc,f é a temperatura de controlo da reação direta, β é
o expoente de temperatura e Ta é a temperatura de ativação. No modelo de Gupta’90, as
taxas das reações inversas são também calculadas utilizando a lei de Arrhenius, o que é
justificado devido ao facto de as velocidades do escoamento livre consideradas no âmbito
desta tese serem inferiores a 8 km/s [202].

Para os modelos de Park’85, Park’93 e o Novo Modelo, as taxas das reações inversas kb
são definidas como:

kb(Tc,b) =
kf (Tc,b)

Keq(Tc,b)
, (3.33)

onde Tc,b é a temperatura de controlo da reação inversa e Keq é a constante de equilíbrio
da reação em questão, dada por [118, 205]:

Keq(Tc,b) = exp

(
A1Tc,b
104

+A2 +A3ln

(
104

Tc,b

)
+
A410

4

Tc,b
+A5

(
104

Tc,b

)2
)
. (3.34)

Os coeficientesA1 aA5 são fornecidos naRef. [203] para omodelo dePark’85 enaRef. [204]
para omodelo de Park’93. ONovoModelo foi construído combase no conjunto de reações
de Park’85, com as constantes cinéticas diretas retiradas da Ref. [203]. Os coeficientes da
constante de equilíbrio para as taxas das reações inversas (Ai) foram obtidos da Ref. [203]
para as reações de permuta de carga (reações 12, 15, 16 e 17) e da Ref. [204] para as res-
tantes reações, conforme detalhado na Tabela 3.1. As temperaturas de controlo em cada
reação direta e inversa são também apresentadas na Tabela 3.1. TP corresponde à tempe-
ratura de Park para as reações de dissociação e é definida da seguinte forma:
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Tabela 3.1: Novo Modelo Químico: coeficientes das constantes cinéticas.

No. Reação M Af [m3/(Kmol·s)] βf Ta,f (K) Tc,f Tc,b Ai

Dissociação
1 O2 + M⇌ 2O + M M1 2,75×1016 -1 59500 TP Ttr Ref. [204]

M2 8,25×1016 -1 59500 TP Ttr Ref. [204]
2 N2 + M⇌ 2N + M M1 3,70×1018 -1,6 113200 TP Ttr Ref. [204]

M2 1,11×1019 -1,6 113200 TP Ttr Ref. [204]
3 NO + M⇌ N + O +M M1 2,30×1014 -0,5 75500 TP Ttr Ref. [204]

M2 4,60×1014 -0,5 75500 TP Ttr Ref. [204]
Permuta

4 NO + O⇌ N + O2 — 2,16×105 1,29 19220 Ttr Ttr Ref. [204]
5 O + N2 ⇌ N + NO — 3,18×1010 0,1 37700 Ttr Ttr Ref. [204]

Ionização por impacto de eletrões
6 N + e− ⇌ N+ + e− + e− — 2,50×1031 -3,82 168600 Tve Tve Ref. [204]
7 O + e− ⇌ O+ + e− + e− — 3,90×1030 -3,78 158500 Tve Tve Ref. [204]

Ionização associativa
8 O + N⇌ NO+ + e− — 1,53×108 -0,37 32000 Ttr Tve Ref. [204]
9 N + N⇌ N+

2 + e− — 1,79×108 0,77 67500 Ttr Tve Ref. [204]
10 O + O⇌ O+

2 + e− — 3,85×108 0,49 80600 Ttr Tve Ref. [204]
Permuta de carga

11 N2 + O+ ⇌ O + N+
2 — 6,33×1010 -0,21 22200 Ttr Ttr Ref. [204]

12 O + O+
2 ⇌ O2 + O+ — 6,85×1010 -0,52 18600 Ttr Ttr Ref. [203]

13 O2 + NO+ ⇌ NO + O+
2 — 1,03×1013 -0,17 32400 Ttr Ttr Ref. [204]

14 NO+ + N⇌ N+
2 + O — 1,70×1010 0,4 35500 Ttr Ttr Ref. [204]

15 N2 + N+ ⇌ N + N+
2 — 9,85×109 -0,18 12100 Ttr Ttr Ref. [203]

16 O + NO+ ⇌ NO + O+ — 2,75×1010 0,010 51000 Ttr Ttr Ref. [203]
17 N + NO+ ⇌ NO + N+ — 2,21×1012 -0,020 61100 Ttr Ttr Ref. [203]

Dissociação por impacto de eletrões
18 O2 + e− ⇌ 2O + e− — 1,32×1019 -1 59500 Tve Tve Ref. [204]
19 N2 + e− ⇌ 2N + e− — 1,11×1021 -1,6 113220 Tve Tve Ref. [204]
20 NO + e− ⇌ N + O + e− — 7,36×1016 -0,5 75500 Tve Tve Ref. [204]
Notas: M1 = N2, O2, NO, N+

2 , O
+
2 , NO

+; M2 = N, O, N+, O+; Ai = A1 a A5.

TP = TαP
tr × T 1−αP

ve . (3.35)

É utilizado o valor de 0,7 para o expoente αP , conforme é habitualmente adotado na mo-
delação de escoamentos hipersónicos [118]. Este valor resulta de um ajuste empírico ba-
seado em estudos e simulações anteriores, que demonstram que a combinação ponderada
entre a temperatura trans-rotacional e a temperatura vibro-eletrónica com αP = 0,7 pro-
porciona uma representação consistente e realista das propriedades físicas em escoamen-
tos hipersónicos [115].

3.4 Equações da magnetoaerodinâmica

As equações fundamentais da magnetoaerodinâmica resultam do acoplamento entre as
equações deNavier-Stokes, quedescrevemomovimentodos fluidos, as equações deMaxwell
e a lei de Ohm generalizada, que regem os fenómenos eletromagnéticos. Antes de pro-
ceder à dedução das equações da MAD, é necessário discutir brevemente as equações de
Maxwell, demodo semelhante ao que foi feito para as equações deNavier–Stokes–Fourier
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relativamente ao escoamento hipersónico em não-equilíbrio termoquímico na secção an-
terior.

As equações deMaxwell desempenham um papel central emMAD, ao descreverem a evo-
lução dos campos elétrico e magnético em fluidos condutores. As mesmas são descritas e
compostas por [206, 158, 154]:

• Lei de Gauss para o magnetismo

∇ ·B = 0 . (3.36)

• Lei de Faraday

∇×E = −∂B
∂t

. (3.37)

• Lei de Ampère-Maxwell

∇×B = µ0J+ µ0ε0
∂E

∂t
. (3.38)

• Lei de Gauss para a eletricidade

∇ ·E =
ρc
ε0
. (3.39)

A lei deGauss para omagnetismo (Equação 3.36) afirmaquenão existemmonopolosmag-
néticos e que portanto, todas a linhas de campo magnético (B) são fechadas e continuas,
o que garante a sua natureza solenoidal.

A lei da indução de Faraday (Equação 3.37) descreve como um campomagnético variável
gera umcampo elétrico (E) e é essencial para acompanhar a evolução do campomagnético
no tempo devido ao movimento do fluido condutor.

A lei de Ampère com a correção de Maxwell (Equação 3.38) relaciona o campomagnético
com a densidade de corrente elétrica (J) presente no fluido e é utilizada para calcular a
corrente elétrica a partir do campo magnético. Quando as velocidades são menores do
que a velocidade da luz, a corrente de deslocamento (ε0 ∂E∂t ) é usualmente desprezada. A
intensidade do campo elétrico é considerada estacionária e a permeabilidade magnética
do espaço livre (µ0) assume o valor de µ0 = 4π × 10−7H/m.

EmMAD, a lei de Gauss para a eletricidade (Equação 3.39) costuma ser irrelevante, uma
vez que na maioria dos fenómenos macroscópicos o plasma é considerado quase neutro,
pelo que a densidade da carga livre (ρc) é nula.

Assim, as equações deMaxwell usadas emMAD passam a ser representadas na sua forma
simplificada:

∇ ·B = 0 , (3.40)

45



∇×E = −∂B
∂t

, (3.41)

∇×B = µ0J . (3.42)

Em que a lei de Gauss para a eletricidade é omitida devido à hipótese de quase neutrali-
dade do plasma.
A forma completa da lei de Ohm generalizada para fluidos condutores em movimento
pode ser descrita como [207, 208]:

E+ v ×B =
J

σ
+

J×B

nee
− me

nee2
∂J

∂t
+

∇pe
nee

, (3.43)

onde,

• v×B reflete o efeito domovimento do fluido condutor através do campomagnético
e representa o campo elétrico induzido devido ao movimento do fluido;

• J
σ representa a resistividade óhmica clássica;

• J×B
nee

representa o efeito de Hall, ou seja, a deflexão dos eletrões sob a ação do campo
magnético, em que ne é a densidade numérica dos eletrões e e é a carga do eletrão;

• me
nee2

∂J
∂t representa a inércia dos eletrões, em queme corresponde amassa do eletrão;

• ∇pe
nee

representa o gradiente de pressão dos eletrões.

Na maioria dos problemas como em plasmas densos e simulações macroscópicas des-
prezam-se os efeitos da inércia dos eletrões e do gradiente de pressão dos eletrões. O
efeito de Hall pode ser importante em contextos de plasma rarefeito ou em situações com
campos magnéticos fortes, mas frequentemente também é desprezado por simplicidade
[209, 164, 210]. De acordo com estudos numéricos anteriores [211, 212], o efeito de Hall
não tem um impacto significativo no desempenho do controlo do escoamento hipersónico
por MAD se a parede do veículo estiver eletricamente isolada. Assim, no contexto de in-
vestigação da presente tese, assume-se que a parede dos objetos de teste está isolada, e as
simulações são realizadas desprezando o efeito de Hall. A lei de Ohm toma então a forma
clássica:

J = σ (E+ v ×B) . (3.44)

Em que o vetor densidade de corrente elétrica (J) é expresso através da soma do termo
da densidade de corrente gerada pela aplicação de um campo elétrico (σE) e do termo
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da densidade de corrente induzida devido ao movimento das cargas no campo magnético
[σ (v ×B)].
Impulsionada pela força eletromagnética que atua sobre o escoamento, a intensidade da
interação MAD depende fortemente do modelo de condutividade elétrica adotado. Nesta
tese consideram-se três modelos de condutividade. O primeiro é um modelo de conduti-
vidade constante. O segundo é o modelo semi-empírico de Bush, no qual a condutividade
elétrica é expressa como uma função de potência da temperatura do escoamento [163].
O terceiro é o modelo semi-analítico de Chapman–Cowling, onde a condutividade é ex-
pressa em função da densidade numérica dos eletrões e da temperatura [198].
No modelo de Bush a condutividade elétrica é dada por:

σ = σ0

(
Ttr
T0

)n

, (3.45)

em que σ0 e T0 representam, respetivamente, a condutividade elétrica de referência e a
temperatura de referência, Ttr é a temperatura trans-rotacional do escoamento e n é o
expoente da temperatura.
No modelo de Chapman–Cowling a condutividade elétrica é dada por:

σ = 4,0229704 · 10−18 · ne−√
Ttr

, (3.46)

onde ne− é a densidade numérica dos eletrões resultante da composição química do esco-
amento.

3.5 Formacomputacionaldas equações fundamentais auti-

lizar na modelação numérica

O acoplamento entre as equações da dinâmica dos fluidos (conservação da massa, mo-
mento linear e energia) e as equações de Maxwell resulta em forças eletromagnéticas,
como a força de Lorentz, e efeitos dissipativos, como o aquecimento de Joule, que influ-
enciam diretamente o momento linear e a energia do escoamento. A lei de Ohm gene-
ralizada desempenha um papel fundamental na descrição do escoamento, ao estabelecer
a relação entre o campo elétrico, a densidade de corrente e o movimento do fluido sob a
influência do campo magnético [25, 121].
Uma vez que o plasma formado na camada de choque durante a reentrada atmosférica é
fracamente ionizado [212] e considerando as limitações das tecnologias magnéticas e de
ionização nos sistemas atuais de controlo de escoamentos hipersónicos porMAD, pode as-
sumir-se a hipótese de número de Reynolds magnético pequeno (Remag ≪ 1) [213, 214].
O número de Reynolds magnético é um parâmetro adimensional que quantifica a razão
entre os efeitos de advecção (ou indução) do campo magnético pelo movimento do fluido
condutor e os efeitos de difusão magnética, sendo definido por Remag = UL

η , onde U é
uma velocidade característica do escoamento, L é um comprimento característico e η é a
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difusividade magnética do meio [215]. Na prática, quando Remag ≪ 1, o campo magné-
tico induzido é desprezável face ao campo magnético aplicado, tornando desnecessária a
equação da indução magnética (Equação 3.41). Esta simplificação é particularmente útil,
pois reduz a complexidade do acoplamento entre as equações da dinâmica dos fluidos e
as deMAD, evitando assim a necessidade de resolver o sistema completo das equações de
Maxwell.

O escoamento pode então ser descrito através das equações de Navier-Stokes-Fourier em
não-equilíbrio termoquímico, estendidas para incluir as interações MAD, com os termos
MADadicionados às equações domomento linear e da energia sob a formade termos fonte
(ẆMAD, na Equação 3.47). O sistema de equações para uma mistura de Ns espécies,
incluindo Nm moléculas, pode ser escrito na forma de divergência de fluxos:

∂U

∂t
+
∂(Fi,inv − Fi,vis)

∂xi
= Ẇ + ẆMAD . (3.47)

Em queU é o vetor das variáveis conservadas, definido como:

U = {ρ, ρs, ρu, ρv, ρw,Eve,m, Et}T s ∈ Ns, m ∈ Nm . (3.48)

O vetor Fi,inv representa o fluxo não viscoso e é definido como:

Fi,inv =



ρui

ρsui

ρuiu+ δi1p

ρuiv + δi2p

ρuiw + δi3p

Eve,mui

(Et + p)ui


, (3.49)

E o vetor de fluxo viscoso, Fi,vis, é definido como:

Fi,vis =



0

−Js,i

τi1

τi2

τi3

−qve,i,m − eve,mJm,i

τijuj − qtr,i − qve,i −
∑

r ̸=e hrJr,i


. (3.50)

Os termos fonte subdividem-se em duas componentes, termoquímica e magnetoaerodi-
nâmica. O vetor correspondente aos termos fonte termoquímicos (Ẇ) é definido pela
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seguinte expressão:

Ẇ = {0,ẇs, 0, 0, 0, ẇv,m, 0}T . (3.51)

O termo fonte vibracional (ẇv,m) é definido como:

ẇv,m = Qm,V −T +Qm,V −V +Qm,C−V . (3.52)

Onde Qm,V −T representa a transferência de energia entre os modos vibro-eletrónico e
trans-rotacional. Este termo é calculado utilizando a equação de Landau–Teller [216],
com tempos de relaxação obtidos a partir da fórmula de Millikan–White [217], incorpo-
rando a correção de Park [205]. Qm,V−V representa a troca de energia entre diferentes
modos vibro-eletrónicos das moléculas. Como se assume não-equilíbrio termoquímico
de acordo com o modelo de duas temperaturas de Park, a excitação vibracional é descrita
por umúnicomodo vibro-eletrónico, caracterizado por uma temperatura vibro-eletrónica
média da mistura. Como consequência, o termo Qm,V−V torna-se desprezável. Por fim,
o termo Qm,C−V corresponde à energia vibracional adicionada ou removida da espécie
m por reações químicas. Este termo é calculado utilizando o modelo preferencial de Mar-
rone [218], que postula que asmoléculas nos estados de energia vibracionalmais elevados
têm maior probabilidade de sofrer dissociação. Este modelo descreve de forma eficaz a
transferência seletiva de energia vibracional durante as reações químicas, diferentemente
do modelo não preferencial, no qual se considera que a criação e destruição molecular
ocorrem na energia vibracional média. Na Secção 3.3, o cálculo do termo resultante das
reações (ẇs) foi abordado aquando da descrição dos modelos químicos implementados.

Finalmente, o vetor de termos fonte MAD é dado por:

ẆMAD = {0, 0, (J×B)1, (J×B)2, (J×B)3,J · (u×B),J ·E+ u · (J×B)}T . (3.53)

Em que (J×B)1, (J×B)2 e (J×B)3 são as três componentes do vetor força de Lorentz.
Os termos J · (u×B) e J ·E representam o aquecimento de Joule gerado pela densidade
de corrente elétrica induzida e gerado pelo campo elétrico, respetivamente, conforme des-
crito em [210, 164] e o termo u · (J×B) corresponde ao trabalho realizado pela força de
Lorentz sobre o escoamento. Tendo em conta as hipóteses assumidas, nomeadamente no
que diz respeito ao efeito Hall, e uma vez que não será considerado nenhum campo elé-
trico E aplicado (mas sim campos magnéticos), a única contribuição para o aquecimento
de Joule é o termo J · (u×B).

3.6 Métodos numéricos para a resolução das equações

A equação de conservação para uma variável escalar genérica ϕ pode ser expressa como:
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∂(ρϕ)

∂t︸ ︷︷ ︸
Termo transiente

+ ∇ · (ρuϕ)︸ ︷︷ ︸
Termo convectivo

= ∇ · (Γϕ∇ϕ)︸ ︷︷ ︸
Termo difusivo

+ W ϕ︸︷︷︸
Termo fonte

. (3.54)

A solução numérica desta equação diferencial parcial consiste emdeterminar os valores da
variável dependente (ϕ) em pontos específicos do domínio, a partir dos quais se pode re-
construir a sua distribuição. Estes pontos são designados por elementos ou nós damalha e
resultam da discretização da geometria original num conjunto de elementos discretos não
sobrepostos, processo conhecido como geração de malha. Os nós ou variáveis resultantes
são geralmente posicionados nos centróides das células ou nos vértices, dependendo do
procedimento de discretização adotado.

Em todos os métodos, o objetivo é substituir a solução exata e contínua da equação di-
ferencial parcial por valores discretos. Assim, a distribuição de ϕ é discretizada, sendo
apropriado referir-se a este processo de conversão das equações diferenciais num sistema
de equações algébricas para os valores discretos de ϕ como processo de discretização e aos
métodos específicos utilizados para essa conversão comométodos de discretização. Os va-
lores discretos de ϕ são tipicamente obtidos resolvendo o sistema de equações algébricas
que relaciona os valores nos elementos vizinhos da malha. Estas equações algébricas re-
sultam da discretização da equação de conservação que rege ϕ. Uma vez determinados os
valores de ϕ, os dados podem ser processados para extrair a informação pretendida [219].

A Figure 3.1 ilustra como os métodos numéricos transformam o problema do meio contí-
nuo em elementos discretos. O tempo é dividido em intervalos; o espaço é repartido em
células de uma malha que passa a constituir o domínio da solução; e as equações diferen-
ciais parciais tornam-se num conjunto de equações algébricas, comono exemplo ilustrado
para a equação do momento linear para um escoamento incompressível.

No âmbito desta tese, as equações fundamentais são resolvidas recorrendo ao Método
dos Volumes Finitos (MVF) no contexto do OpenFOAM. O MVF é uma técnica numérica
que transforma as equações diferenciais parciais, que representam as leis de conservação
sobre volumes diferenciais, em equações algébricas discretas sobre volumes finitos (ou
células). No MVF, usando o teorema da divergência, alguns dos termos da equação de
conservação são convertidos em fluxos de face e avaliados nas faces dos volumes finitos.
Como o fluxo que entra num determinado volume é idêntico ao que sai do volume adja-
cente, o MVF é estritamente conservativo, garantindo a conservação local das proprieda-
des físicas. Outra característica importante doMVF é a possibilidade de ser formulado no
espaço físico, mesmo em malhas poligonais não estruturadas. Além disso, no MVF é re-
lativamente simples implementar uma variedade de condições de fronteira de forma não
invasiva, uma vez que as variáveis dependentes são avaliadas nos centróides dos volumes
de controlo e não nas suas faces de fronteira [219, 221].

A Figura 3.2 representa dois volumes de controlo utilizados no MVF. O vetor d indica a
posição relativa entre os centróides vizinhos P e N. O vetor Sf corresponde, por sua vez,
ao vetor normal à face f , cujo módulo é igual à área dessa face e cuja orientação é dirigida
para o exterior do volume de controlo associado ao centróide P.
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Figura 3.1: Representação do processo de transformação do problema físico contínuo no problema discreto
correspondente. Imagem adaptada de [220]

3.6.1 Integração da equação de transporte

No MVF, o primeiro passo após a subdivisão do domínio em volumes de controlo é inte-
grar as equações de conservação sobre cada volume de controlo (VC) em que o domínio
foi subdividido. Assim, integrando sobre o VC, a Equação 3.54 é convertida em:

∫
V C

∂(ρϕ)

∂t
dV +

∫
V C

∇ · (ρuϕ) dV =

∫
V C

∇ · (Γϕ∇ϕ) dV +

∫
V C

W ϕ dV . (3.55)

De acordo com o Teorema da divergência:

∫
V C

∇ · ϕdV =

∫
S
ϕdS , (3.56)

onde dS = n dS representa o elemento vetorial de área da superfície S. Substituindo os
integrais de volume dos termos de convecção e difusão por integrais de superfície através
da aplicação do Teorema da divergência, a equação 3.55 toma a forma:

∫
V C

∂(ρϕ)

∂t
dV +

∫
S
(ρϕu) · dS =

∫
S

(
Γϕ∇ϕ

)
· dS+

∫
V C

W ϕ dV . (3.57)

Considerando o VC com centróide em P, ver Figura 3.2, a discretização de cada um dos

51



Figura 3.2: Representação de volumes de controlo usados na discretização em volumes finitos.

termos da equação de conservação é feita de maneira específica.

3.6.2 Integração do fluxo nas faces do volume de controlo

O termo convectivo corresponde à variação da propriedade ϕ devido ao transporte por
fluxos convectivos e o termo difusivo corresponde ao fluxo difusivo total a entrar no VC
através da sua fronteira. Ambos os fluxos podem ser representados por Jϕ,C e Jϕ,D, res-
petivamente, em que:

Jϕ,C = ρuϕ , (3.58)

Jϕ,D = −Γϕ∇ϕ . (3.59)

O fluxo total resultante da soma dos fluxos de convecção e difusão pode ser escrito como:

Jϕ = Jϕ,C + Jϕ,D . (3.60)

Substituindo o integral de superfície sobre o VC da equação 3.57 por um somatório dos
termos de fluxo sobre as faces que o delimitam, os integrais de superfície dos fluxos de
convecção, difusão e total tornam-se em:
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∫
S
Jϕ,C · dS =

∑
f

(∫
f
(ρϕu) · dS

)
, (3.61)

∫
S
Jϕ,D · dS =

∑
f

(∫
f
Γϕ∇ϕ · dS

)
, (3.62)

∫
S
Jϕ · dS =

∑
f

(∫
f
Jϕ
f · dS

)
. (3.63)

A regra de quadratura Gaussiana é uma aproximação do integral de uma função, geral-
mente estabelecida como um somatório com pesos dos valores assumidos pela função em
pontos específicos dentro do domínio de integração. Seguindo esta regra, o integral de
superfície em cada face f do VC pode ser expresso por:

∫
f
Jϕ · dS =

∫
f

(
Jϕ · n

)
dS =

∑
ip

(
Jϕ · n

)
ip
ωipSf . (3.64)

Onde ip é o número dos pontos de integração ao longo da face e ωip é uma função de peso.
Para a integração do valormédio simples utiliza-se apenas umponto de integração, locali-
zado no centróide da face, comuma função de peso de valor igual a 1, ou seja, ip = ωip = 1.
Este tipo de aproximação apresenta uma precisão de segunda ordem e é geralmente apli-
cável em duas e três dimensões, uma vez que o custo computacional cresce à medida que
se aumenta o número dos pontos de integração utilizados na aproximação. Sendo ip o
número dos pontos de integração ao longo da face f , a discretização geral para os termos
de convecção e difusão passam a ter a forma:

∫
S
(ρϕu) · dS =

∑
f

∑
ip

(
ωip(ρuϕ)ip · Sf

)
, (3.65)∫

S

(
−Γϕ∇ϕ

)
· dS =

∑
f

∑
ip

(
ωip(−Γϕ∇ϕ)ip · Sf

)
. (3.66)

3.6.3 Integração volumétrica do termo fonte

O termo fonte é tratado através da integração volumétrica. Utilizando a quadratura Gaus-
siana, o integral volumétrico do termo fonte é avaliado da seguinte forma:

∫
V C

W ϕ dV =
∑
ip

(
W ϕ

ipωipVP

)
, (3.67)

onde ip corresponde ao número dos pontos de integração dentro do VC e ωip é a função
de peso. À semelhança da integração dos fluxos convectivo e difusivo, a precisão da apro-
ximação depende dos ip e ωip usados, sendo que na regra do ponto médio, ip = ωip = 1 e
o ponto de integração localiza-se no centróide do VC.
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3.6.4 Equação de conservação estacionária semi-discretizada

A forma estacionária da equação 3.57 é obtida eliminando-se o termo transiente. NoMVF
é habitual a utilização da regra do ponto médio, ou seja, de um único ponto de integra-
ção, resultando numa precisão de segunda ordem. Estudos anteriores verificaram que
esta abordagem constitui um bom compromisso entre a precisão e a flexibilidade, man-
tendo simultaneamente o método simples e com um custo computacional relativamente
baixo [219]. Seguindo a aproximação por integração no ponto médio, a equação de trans-
porte em regime estacionário semi-discretizada para o VC P (ver a Figura 3.2) pode ser
simplificada para:

∑
f

(
ρuϕ− Γϕ∇ϕ

)
f
Sf =W ϕ

PVP . (3.68)

A transformação da equação 3.68 numa equação algébrica passa pela linearização dos
fluxos de face e do termo fonte em função dos valores da variável nos centróides das células
vizinhas.

3.6.4.1 Linearização dos fluxos

O fluxo na face f pode ser decomposto numa parte linear, função dos valores de ϕ nos nós
adjacentes à face (ou seja, ϕP e ϕN , ver Figura 3.2) e numa parte não linear, que inclui a
parcela remanescente que não pode ser expressa em termos de ϕP e ϕN :

Jϕ
f · Sf = FluxoTf︸ ︷︷ ︸

Fluxo total
para a face f

= FluxoPf︸ ︷︷ ︸
Coeficiente de

linearização do fluxo
para P

ϕP + FluxoNf︸ ︷︷ ︸
Coeficiente de

linearização do fluxo
para N

ϕN + FluxoVf︸ ︷︷ ︸
Parte
não

linearizada

(3.69)

onde FluxoTf representa o fluxo total através da face f , sendo decomposto em três ter-
mos. Os dois primeiros termos correspondem às contribuições dos dois volumes de con-
trolo que partilhama face e são expressos através dos coeficientes de linearizaçãoFluxoPf

e FluxoNf . O último termo descreve a contribuição não linear, que não pode ser expressa
em função de ϕP e ϕN , sendo dada pelo termo não linearFluxoVf . Os valores deFluxoPf ,
FluxoNf e FluxoVf dependem do termo discretizado e do esquema adotado para a dis-
cretização. A linearização do fluxo é então obtida substituindo a Equação 3.69 no lado
esquerdo da Equação 3.68. Repetindo o processo para todas as faces do VC, obtém-se:

∑
f

(
Jϕ
f · Sf

)
=
∑
f

(FluxoTf ) =
∑
f

(FluxoPf ϕP + FluxoNf ϕN + FluxoVf ) . (3.70)
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3.6.4.2 Linearização do termo fonte

O termo fonte da Equação 3.68 funciona como um fluxo volumétrico e a sua linearização
é realizada ao expressá-lo como uma função linear do valor nodal do VC, ϕP , sendo dada
por:

W ϕ
PVP = FluxoT = FluxoP ϕP + FluxoV . (3.71)

No caso de um termo fonte constante, FluxoP = 0 e o fluxo volumétrico, que representa
o membro direito da Equação 3.68 reduz-se a:

W ϕ
PVP = FluxoV . (3.72)

3.6.4.3 Equação algébrica resultante da linearização

Substituindo a Equações 3.70 e 3.71 na Equação 3.68, chegamos à equação algébrica para
cada ponto P:

aP ϕP +
∑
N

(aN ϕN ) = bP , (3.73)

onde N são os VC vizinhos de P e as relações entre os coeficientes da equação e os coefici-
entes de linearização do fluxo são expressas por:


aP =

∑
f FluxoPf − FluxoP ,

aN = FluxoNf ,

bC = −
∑

f FluxoVf + FluxoV .

(3.74)

O sistemade equações composto por uma equação de transporte (Equação 3.73) associada
a cada nó da malha de volumes finitos pode ser representado sob a forma matricial da
seguinte forma:

[A] · [ϕ] = [b] (3.75)

onde [A] é a matriz de coeficientes (resultado da discretização dos termos de transporte),
[ϕ] é o vetor das variáveis dependentes (valores da variável transportada nos volumes de
controlo) e [b] é o vetor dos termos-fonte e contribuições não linearizadas.

3.6.5 Equação semi-discretizada transiente

Para o regime não estacionário (ou transiente), o termo temporal na Equação 3.54 éman-
tido e além da integração sobre o volume de controlo é também necessária a integração
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no tempo. Neste caso a equação integrada passa a ser:

∫ t+∆t

t

∫
V C

∂(ρϕ)

∂t
dV dt+

∫ t+∆t

t

∑
f

(∫
f
(ρuϕ)f · dS

) dt
−
∫ t+∆t

t

∑
f

(∫
f
(Γ∇ϕ)f · dS

) dt
=

∫ t+∆t

t

[∫
V C

W ϕ dV

]
dt .

(3.76)

Para malhas fixas, em que o volume e a superfície de cada elemento da malha de volumes
finitos permanecem constantes no tempo, o primeiro termo pode ser integrado como:

∫ t+∆t

t

∫
V C

∂(ρϕ)

∂t
dV dt =

∫ t+∆t

t

∂

∂t

(∫
V C

ρϕdV

)
dt =

∫ t+∆t

t

∂(ρϕ)

∂t
VPdt , (3.77)

onde de acordo com a aproximação do valor médio,

ρϕ =
1

VP

∫
V C

ρϕdV = (ρϕ)P +O(∆2) , (3.78)

e O(∆2) indica uma aproximação com precisão de segunda ordem.

Substituindo na Equação 3.76 obtemos:

∫ t+∆t

t

∂(ρϕ)

∂t
VP dt+

∫ t+∆t

t

∑
f

(∫
f
(ρuϕ)f · dS

) dt
−
∫ t+∆t

t

∑
f

(∫
f
(Γ∇ϕ)f · dS

) dt
=

∫ t+∆t

t

[∫
V C

W ϕ dV

]
dt .

(3.79)

O que usando a regra do ponto médio torna-se em:

∫ t+∆t

t

∂(ρϕ)

∂t
VP dt+

∫ t+∆t

t

∑
f

(ρuϕ)f · Sf

 dt
−
∫ t+∆t

t

∑
f

(Γ∇ϕ)f · Sf

 dt
=

∫ t+∆t

t
W ϕ

P VP dt .

(3.80)
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3.6.6 Discretização temporal

A discretização temporal no MVF consiste em transformar as equações diferencias in-
tegrais, obtidas após a integração no espaço e no tempo sobre cada volume de controlo,
num sistema de equações algébricas que pode ser resolvido iterativamente. Considerando
a equação integral geral para um volume de controlo VP , Equação 3.80, o primeiro termo
(termo cumulativo) é responsável pela discretização temporal. Os métodos mais comuns
utilizados para a discretização temporal no MVF são:

• Esquema de Euler explícito (primeira ordem)

Neste esquema, a derivada temporal é aproximada utilizando valores conhecidos no
instante de tempo atual:

(ρϕ)n+1
P − (ρϕ)nP

∆t
, (3.81)

onden representa o instante de tempo atual en+1 opróximo instante. Este esquema
é simples, mas condicionalmente estável, sendo o passo de tempo limitado pelo cri-
tério de estabilidade de Courant-Friedrichs-Lewy (CFL) ou pela difusão, quando
aplicável. O passo de tempo deve ser o menor que satisfaz simultaneamente as duas
restrições.

• Esquema de Euler implícito (primeira ordem)

No esquema de Euler implícito, a derivada temporal é aproximada por:

(ρϕ)n+1
P − (ρϕ)nP

∆t
, (3.82)

mas todos os outros termos da Equação 3.80 são avaliados no tempo n + 1. Este
método é incondicionalmente estável, permitindo passos de tempo maiores, sendo
por isso frequentemente utilizado em simulações transientes.

• Esquema de diferenças finitas centrais (segunda ordem)

Para melhorar a precisão temporal em relação aos esquemas de primeira ordem,
pode-se utilizar um esquema de segunda ordem baseado em diferenças finitas cen-
trais no tempo. No contexto do MVF, onde a variável transportada é o produto ρϕ,
a discretização temporal do termo cumulativo é dada por:

3(ρϕ)n+1
P − 4(ρϕ)nP + (ρϕ)n−1

P

2∆t
= Fn+1

P , (3.83)

onde Fn+1
P representa a soma dos termos convectivos, difusivos e de fonte, todos

avaliados no instante futuro n + 1. Este esquema utiliza três níveis temporais: o
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instante futuro n+ 1, o instante atual n e o instante passado n− 1, proporcionando
uma aproximação temporal de segunda ordem. Este método é mais preciso do que
os esquemas de primeira ordem, mas pode exigir condições iniciais mais elaboradas
emaior cuidado na implementação para garantir estabilidade e evitar oscilações nu-
méricas.

• Método de Crank–Nicolson

O método de Crank–Nicolson é um método semi-implícito e de segunda ordem no
tempo, que consiste numa média entre os esquemas de Euler explícito e Euler im-
plícito. Matematicamente, para uma equação genérica da forma

∂ϕ

∂t
= F (ϕ, t) , (3.84)

a discretização temporal pelo método de Crank–Nicolson pode ser expressa como

ϕn+1 − ϕn

∆t
=

1

2

[
F (ϕn, tn) + F (ϕn+1, tn+1)

]
, (3.85)

onde ϕn e ϕn+1 são os valores da variável escalar nos instantes de tempo tn e tn+1 =

tn +∆t, respetivamente.

Aplicando este conceito ao método dos volumes finitos, a Equação 3.80 é discreti-
zada no tempo como:

ρVP
ϕn+1
P − ϕnP

∆t
+

1

2

∑
f

[
(ρuϕ)nf + (ρuϕ)n+1

f

]
· Sf

− 1

2

∑
f

[
(Γ∇ϕ)nf + (Γ∇ϕ)n+1

f

]
· Sf =

1

2
VP

(
W ϕ,n

P +W ϕ,n+1
P

)
. (3.86)

Este esquema implica que os termos convectivos, difusivos e de fonte são avalia-
dos como a média entre os valores no instante atual n e no instante seguinte n + 1,
conferindo maior precisão temporal.

A escolha do esquema de discretização temporal depende do compromisso entre a esta-
bilidade, a precisão e o custo computacional. Em geral, o esquema implícito de primeira
ordem é preferido pela sua robustez, enquanto o método de Crank–Nicolson é utilizado
quando se pretende maior precisão temporal. Embora seja incondicionalmente estável, o
método de Crank Nicolson pode apresentar oscilações para passos de tempo grandes por
ser menos dissipativo do que o esquema implícito de primeira ordem.
A discretização espacial dos termos convectivo, difusivo e de fonte, de que iremos falar
nas próximas secções, é fundamental para garantir a precisão e estabilidade numérica da
solução.
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3.6.7 Discretização do termo convectivo e esquemas TVD

O termo convectivo, ∑
f

(ρuϕ)f · Sf , (3.87)

é discretizado interpolando o valor de ϕ nas faces do volume de controlo a partir dos va-
lores nos centróides dos volumes adjacentes. De seguida serão descritos os principais
esquemas de interpolação utilizados no MVF.

• Upwind (diferenças a montante):

ϕf =

ϕP , se (uf · Sf ) > 0 ,

ϕN , caso contrário .
(3.88)

Estemétodo utiliza o valor do volume de controlo amontante do escoamento, sendo
robusto e estável, embora introduza difusão numérica.

• Diferenças centrais (central differences):

ϕf =
ϕP + ϕN

2
, (3.89)

ondeP eN são os volumes adjacentes à face f , ver Figura 3.2. Estemétodo é preciso
para problemas dominados pela difusão, mas pode ser instável em regimes forte-
mente convectivos.

• QUICK (Quadratic Upwind Interpolation for Convective Kinematics):

ϕf =

3
8ϕPP + 6

8ϕP − 1
8ϕN , se (uf · Sf ) > 0 ,

3
8ϕNN + 6

8ϕN − 1
8ϕP , caso contrário .

(3.90)

Onde ϕPP é o valor no VC duas posições a montante da face f , ϕP é o valor a mon-
tante e ϕN o valor a jusante relativamente à direção do escoamento. O QUICK é
um esquema de terceira ordem em malhas estruturadas e em geral apresenta uma
precisão superior ao método de diferenças centrais, mas pode gerar oscilações em
regiões com gradientes acentuados, como perto de descontinuidades.

3.6.7.1 Esquemas com limitadores de fluxo TVD

Para evitar oscilações não físicas e garantir uma alta resolução em regiões com gradientes
acentuados ou descontinuidades, são utilizados esquemas limitadores de fluxo TVD (Total
Variation Diminishing). O conceito de TVD [222] assegura que a variação total da solução
numérica não aumenta com o tempo, prevenindo oscilações indesejadas.
A forma geral de um esquema TVD para o termo convectivo é:

ϕf = ϕupwind + ψ(r)
(
ϕdownwind − ϕupwind

)
, (3.91)
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onde:

• ϕf é o valor interpolado na face,

• ϕupwind e ϕdownwind são os valores a montante e a jusante,

• r = ϕP−ϕPP
ϕN−ϕP

é a razão entre gradientes sucessivos,

• ψ(r) é o limitador de fluxo.

De acordo com Sweby [223], os limitadores de fluxo frequentemente aplicados incluem:

• Minmod: ψ(r) = max[0,min(1, r)]

Limitadormuito estável,mas pode ser excessivamente conservador, resultandonuma
resolução mais baixa em áreas onde ocorrem transições rápidas. Isto pode levar à
difusão numérica das características da solução, mas é uma escolha sólida paramui-
tos problemas em dinâmica de fluidos.

• Superbee: ψ(r) = max[0,min(2r,1),min(r,2)]

Limitador menos difusivo, permitindo uma maior variação nos gradientes, o que
resulta numamelhor captura de ondas de choque e outras descontinuidades. Possui
uma boa resolução, embora possa introduzir algumas oscilações em regiões onde a
solução é suave.

• Van Leer: ψ(r) = r+|r|
1+|r|

OVan Leer é particularmente eficaz em situações onde é necessário capturar transi-
ções rápidas sem introduzir oscilações não físicas. Apresenta um bom compromisso
entre a difusão e a resolução, o que o torna uma escolha popular nas simulações nu-
méricas.

• Van Albada: ψ(r) = r2+r
r2+1

O limitador de Van Albada ajuda a reduzir as oscilações e o clipping em ondas de
choque, ao suavizar as transições abruptas entre regiões comdiferentes valores, per-
mitindo uma representação mais precisa das ondas de choque.

• MUSCL (Monotonic Upstream-centered Schemes for Conservation Laws):

ψ(r) = max

[
0, min

(
2r,

1 + r

2
, 2

)]
. (3.92)

Limitador suave, muito usado em CFD para evitar oscilações e preservar a monoto-
nicidade. Oferece um bom equilíbrio entre a resolução e a estabilidade.

De acordo com Hirsch [224], os esquemas TVD são de primeira ordem de precisão em
regiões com gradientes acentuados ou descontinuidades (onde o limitador reduz o es-
quema ao upwind) e de segunda ordem de precisão em regiões suaves da solução (onde
o limitador permite a interpolação de maior ordem). O diagrama de Sweby [223, 224]
representado na Figura 3.3 ilustra graficamente as regiões do plano (r, ψ(r)) onde cada
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limitador garante TVD e a respetiva ordem de precisão, sendo a zona de segunda ordem
limitada inferiormente peloMinmod e superiormente pelo Superbee. Os limitadoresmais
comuns estão destacados na legenda.

r

ψ(r)

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
0

0.5

1

1.5

2 Minmod
Superbee

Van Leer

MUSCL

Van Albada

Figura 3.3: Representação do diagrama de Sweby. A área sombreada corresponde à região TVD de segunda
ordem delimitada pelos limitadores Minmod e Superbee.

3.6.8 O esquema central-upwind de Kurganov, Noelle e Petrova

Em sistemas de leis de conservação hiperbólicas, como o sistema de Navier-Stokes-Fou-
rier-MAD em não-equilíbrio, Equação 3.47,

∂U

∂t
+
∂ (Fi,inv − Fi,vis)

∂xi
= Ẇ + ẆMAD , (3.93)

a discretização dos termos convectivos pode ser realizada de forma robusta e eficiente com
o esquema central-upwind de Kurganov, Noelle e Petrova (KNP) [225, 226, 227]. Neste
método, à semelhança dos que foram apresentados anteriormente, o domínio é discreti-
zado em volumes de controlo e o termo convectivo (fluxo invíscido) é aproximado para
cada célula P por uma soma dos fluxos nas faces:

∫
S
Fi,inv · ni dS ≈

∑
f

Fi,inv,f · Sf , (3.94)

onde Fi,inv,f é o fluxo invíscido calculado na face f .
O esquema KNP distingue-se por utilizar velocidades locais de propagação para construir
o fluxo numérico, evitando a necessidade de resolver o problema de Riemann completo
de acordo com o seguinte procedimento:

1. Reconstrução dos estados nas faces, ou seja, para cada face f entre as células P eN ,
reconstrói-se o valor das variáveis conservadas à esquerda (UL

f ) e à direita (U
R
f ) da
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interface, usando uma interpolação limitada como por exemplo o MUSCL ou o Van
Leer.

2. Cálculo das velocidades locais de propagação através da determinação das maiores
e menores velocidades características (valores próprios do jacobiano do fluxo invís-
cido nos estados reconstruídos):

a+f = max
(
0, λmax(U

L
f ), λmax(U

R
f )
)
, (3.95)

a−f = min
(
0, λmin(U

L
f ), λmin(U

R
f )
)
, (3.96)

ondeλmax eλmin são osmaiores emenores valores próprios do jacobiano ∂Fi,inv/∂U,
respetivamente.

3. Cálculo do fluxo inviscido que é então dado por:

FKNP
i,inv,f =

a+f Fi,inv(U
L
f )− a−f Fi,inv(U

R
f )

a+f − a−f
+

a+f a
−
f

a+f − a−f

(
UR

f −UL
f

)
. (3.97)

O primeiro termo do lado direito representa uma média ponderada dos fluxos de
cada lado da interface, enquanto o segundo termo fornece uma difusão numérica
adaptativa, proporcional ao salto nas variáveis conservadas.

O esquema central-upwind de Kurganov-Noelle-Petrova é reconhecido pela sua robustez,
simplicidade e elevada resolução, sendo particularmente adequado para problemas com
geometrias complexas e fluxos com descontinuidades [226, 225]. O método é de segunda
ordem se a reconstrução espacial for de segunda ordem e não requer a resolução explícita
do problema de Riemann, utilizando apenas os valores próprios locais. Esta possibili-
dade de as velocidades locais poderem ser calculadas diretamente a partir das variáveis
locais das células adjacentes sem necessidade de construir ou diagonalizar o jacobiano
do fluxo invíscido é frequentemente designada por Jacobian-free, sendo destacada por
Casseau [118] e Greenshields et al. [225] como uma das principais vantagens do esquema
central-upwind para aplicações de engenharia.

Apesar das vantagens do esquema central-upwind de KNP em termos de robustez, sim-
plicidade e ausência de oscilações artificiais (não físicas), este método apresenta também
algumas limitações. Emparticular, destaca-se o seu caráter dissipativo, o que pode condu-
zir a uma previsão menos precisa dos fenómenos próximos da parede (near-wall effects),
quando comparado com esquemas mais sofisticados da família AUSM (Advection Ups-
tream Splitting Method), como o AUSM+-up [228] e o AUSMDV [229], ou ainda com o
solver de Riemann HLLC (Harten-Lax-van Leer-Contact) [230]. Isto requer uma malha
de volumes finitos de qualidade superior. Em particular, para cenários típicos de reen-
trada hipersónica traduz-se na necessidade de utilizar uma malha que esteja sempre que
possível alinhada com a onda de choque frontal (bow shock), de modo a garantir uma
resolução adequada das estruturas de choque e a minimizar os efeitos da dissipação nu-
mérica.
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3.6.9 Discretização do termo difusivo

Para uma variável escalar genérica ϕ, o termo difusivo pode ser escrito na formulação de
volumes finitos: ∑

f

(Γ∇ϕ)f · Sf , (3.98)

onde Γ é o coeficiente difusivo (como a viscosidade ou a difusividade térmica) e a soma é
feita sobre todas as faces f do volume de controlo.

Devido à natureza elíptica e simétrica do operador difusivo, a discretização espacial é ge-
ralmente realizada utilizando o esquema de diferenças centrais, que garante consistência,
precisão e estabilidade numérica. Assim, o gradiente na face f é aproximado por:

(∇ϕ)f · Sf ≈ ϕN − ϕP
d

Sf , (3.99)

onde ϕP e ϕN são os valores de ϕ nos centróides dos volumes de controlo P eN , d = |d| é
a distância entre os dois centróides, tal como representado da Figura 3.2 e Sf = |Sf | é a
área da face f .

Em malhas não ortogonais, isto é, quando o vetor Sf não está alinhado com a linha que
une os centróides P e N , esta aproximação pode introduzir erros significativos, especi-
almente em regiões com elevada distorção da malha [231, 221]. Para corrigir este efeito,
é comum decompor o gradiente na face em duas componentes: uma ao longo da dire-
ção de d (componente ortogonal) e outra perpendicular a essa direção (componente não
ortogonal):

(∇ϕ)f · Sf ≈ ϕN − ϕP
d

Sf,⊥︸ ︷︷ ︸
Componente ortogonal

+

[
(∇ϕ)f ·

(
Sf − d

Sf,⊥
d

)]
︸ ︷︷ ︸

Correção não ortogonal

, (3.100)

onde Sf,⊥ é a projeção de Sf na direção de d. A primeira parcela corresponde à aproxima-
ção ortogonal clássica, enquanto a segunda parcela representa a correção não ortogonal.

Na prática, o termo de correção não ortogonal pode ser avaliado por diferentes métodos,
sendo comum a utilização do gradiente interpolado nas faces (por exemplo, através do
método de Green-Gauss ou Least Squares). A magnitude desta correção depende do grau
de não ortogonalidade da malha: quanto maior a não ortogonalidade, maior a importân-
cia da correção para garantir a precisão e evitar erros de difusão artificial [231, 221]. O
uso destas correções é fundamental em CFD para assegurar a precisão e estabilidade das
soluções, sobretudo em malhas complexas e não estruturadas, sendo uma prática imple-
mentada em códigos comerciais e open-source como o OpenFOAM.
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3.6.10 Discretização do termo fonte

O termo fonte volumétrico associado a uma variável genérica ϕ é integrado no contexto
dos volumes finitos através da avaliação do seu valor no centro do volume de controlo P ,∫ t+∆t

t
W ϕ

P VP dt ≈W ϕ
PVP∆t . (3.101)

Esta abordagem assume que o termo fonte mantém-se aproximadamente constante ao
longo do passo de tempo∆t, o que é geralmente válido para passos de tempo pequenos.

A determinação do termo fonte no centro do volume de controlo é uma prática comum
em CFD e que permite uma integração direta e eficiente no sistema algébrico resultante.
Para termos fonte dependentes de ϕ, a sua contribuição pode ser posteriormente lineari-
zada, conforme descrito na secção 3.6.4.2, de modo a facilitar a resolução do sistema de
equações.

Em casos em que o termo fonte é puramente constante, a sua discretização reduz-se à
multiplicação do valor da fonte pelo volume de controlo e pelo passo temporal. Para fon-
tes dependentes de ϕ, a sua estrutura pode ser adaptada para garantir a estabilidade e a
convergência do método numérico, sendo a linearização uma técnica fundamental nesse
contexto.

3.6.11 Condições de fronteira

NaFigura 3.2 vimos a representação de umvolume de controlo P que partilha a face f com
o vizinho N. Nos limites do domínio computacional, em que não há VC vizinhos a P, a face
pertence exclusivamente a P e é necessário especificar condições de fronteira que reflitam
a realidade física do problema a ser simulado. Existem diversos tipos de condições de
fronteira. No entanto, duas das mais utilizadas são as condições de fronteira de Dirichlet
e de Neumann. Em termos matemáticos, estas correspondem, respetivamente, a uma
condição em que é especificado um valor e a uma condição em que é especificado um
fluxo.

Considerando o caso da variável ϕ sendo convectada através de uma entrada e assumindo
que a difusão de ϕ é desprezável, a condição de fronteira de Dirichlet pode ser expressa
como:

ϕb = ϕb,imposto . (3.102)

O fluxo na fronteira pode ser calculado diretamente a partir do valor de ϕ, especificado na
Equação 3.102 da seguinte forma:
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Jϕ
b · Sb = Jϕ,C

b · Sb

= (ρuϕ) · Sb

= FluxoPb ϕP + FluxoVb

= (ρub · Sb)ϕb = ṁfϕb,imposto .

(3.103)

Onde o coeficiente FluxoPb = 0 e o termo FluxoVb = ṁf ϕb,imposto, com ṁf correspon-
dendo ao caudal mássico do fluido que atravessa a face f .

A condição de fronteira de Neumann pode ser escrita matematicamente na forma:

Jϕ
b · Sb = Jϕ

b · nb︸ ︷︷ ︸
Fluxo imposto

Sb = qb,imposto Sb , (3.104)

onde o valor de qb,imposto representa o fluxo imposto e é definido a partir dos dados do pro-
blema em estudo. Neste caso, o coeficienteFluxoPb = 0 e o termoFluxoVb = qb,imposto Sb.

No regime de meio contínuo, como é o caso em estudo, a velocidade e a temperatura do
gás na vizinhança de umaparede encontram-se emequilíbrio coma superfície, sendo apli-
cadas condições de fronteira de não deslizamento. Assim, para uma parede estacionária,
tem-se:

us = 0 e T = Tparede , (3.105)

onde us representa a velocidade de deslizamento tangencial na parede e Tparede corres-
ponde à temperatura imposta na superfície.

3.6.11.1 Condições de deslizamento

No limite do regime demeio contínuo, àmedida que o número de Knudsen local aumenta,
a frequência das colisões entre as partículas junto à parede torna-se insuficiente, passando
a ser adotadas condições de fronteira de deslizamento. Para uma parede estacionária,
considerando um sistema de coordenadas em que x corresponde à direção tangencial à
parede e n à direção normal à parede orientada para o interior do fluido, recorre-se habi-
tualmente à condição de deslizamento de Maxwell para a velocidade [232], que pode ser
expressa como:

us = A
2− αu

αu
λ
∂u

∂n

∣∣∣∣
parede

+
3

4

µ

ρTtr

∂Ttr
∂n

∣∣∣∣
parede

, (3.106)

onde o primeiro termo representa o deslizamento devido ao gradiente de velocidade e
o segundo termo o deslizamento induzido por gradientes de temperatura. A constante
A é normalmente definida como A =

√
2
π e αu representa o coeficiente de acomodação

do momento linear tangencial [233], que do ponto de vista físico quantifica a fração do
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momento linear tangencial das moléculas do gás transferida para a superfície durante as
colisões.

Por outro lado, os efeitos do aumento do número deKnudsen traduzem-se numa tempera-
tura do gás junto à parede diferente do valor imposto na superfície, sendo esta discrepân-
cia geralmente tratada através da condiçãode salto de temperatura de Smoluchowski [234],
que é dada por:

T = Tparede +
2− αT

αT

2γ

Pr(γ + 1)
λ
∂Ttr
∂n

∣∣∣∣
parede

, (3.107)

ondeαT é o coeficiente de acomodação térmica, que representa a fração de energia trocada
entre as moléculas do gás e a superfície durante as colisões, Pr corresponde ao número
de Prandtl definido como Pr =

µCPtr
ktr|ve

e γ é a razão entre calores específicos. Nesta tese,
assume-se que os coeficientes αu e αT são iguais a 1, o que elimina a necessidade de co-
nhecer ou estimar valores intermédios que dependem de propriedades microscópicas da
superfície e do gás, considerando assim a parede como totalmente difusiva, isto é, com a
máxima troca de energia e momento linear entre o gás e a superfície [118]

3.6.11.2 Condição de wedge (axisimétrica)

Em problemas de escoamento com geometria axisimétrica assume-se que a solução tam-
bém o é, ou seja, que as propriedades do fluido não variam na direção circunferencial.
Nesses casos, o domínio computacional pode ser reduzido a um segmento em forma de
wedge (fatia) da geometria completa. A malha computacional passa a conter apenas uma
célula na direção circunferencial, reduzindo o problema tridimensional para uma simu-
lação eficiente nas direções axial e radial.

A Figura 3.4 representa uma geometria axisimétrica e o domínio computacional represen-
tado por uma fatia do mesmo, utilizando a condição de fronteira de wedge. A condição de
wedge é aplicada nas duas faces inclinadas que delimitam a fatia (as superfícies laterais
do wedge). Nestas faces, os valores das variáveisΦf são obtidos a partir do valor no cen-
tróide da célula ΦP pela aplicação de um tensor de rotação R, que relaciona os campos
entre as direções de referência:

Φf = RΦP , (3.108)

onde R representa a rotação entre o vetor unitário na direção circunferencial da célula e
o vetor normal à face do wedge.

Para rodar um vetor unitário n1 até n2, o tensor de rotaçãoR pode ser definido pela fór-
mula de Euler–Rodrigues [220, 235]:

R = cI+ (1− c)kkT + sin θ[k]× , (3.109)
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Figura 3.4: Representação tridimensional do cilindro completo com destaque para a fatia (wedge), utilizada
para simulações axisimétricas no OpenFOAM. A condição wedge aplica-se nas faces inclinadas com

normais n1 e n2.

onde

• c = cos θ,

• θ é o ângulo entre n1 e n2,

• k = n1×n2
∥n1×n2∥ é o eixo de rotação,

• [k]× é a matriz do produto vetorial de k.

3.6.11.3 Condições de catalicidade na parede

Demodo a investigar numericamente os efeitos da atividade catalítica na parede nas pro-
priedades do escoamento e no controlo de escoamentos por MAD, são considerados dois
tipos de parede: a parede não catalítica e a parede totalmente catalítica.
Uma parede não catalítica não promove a ocorrência de reações, o que implica que a com-
posição do gás à superfície corresponde à da célula adjacente à parede. A condição de
fronteira para a fração mássica de cada espécie s junto à parede é:

∂Ys
∂n

∣∣∣∣
parede

= 0 , (3.110)

ou, de forma equivalente, o fluxo difusivo normal de cada espécie s é nulo:

J s,n|parede = 0 . (3.111)
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Por outro lado, numa parede totalmente catalítica, todas os átomos e iões que atingem
a parede são recombinados de maneira a formar a espécie mais estável. Essas recombi-
nações são geralmente acompanhadas de libertação de energia, o que pode provocar o
aumento da temperatura nas proximidades da parede, e consequentemente o aumento
do fluxo de calor para a mesma [34]. A condição de fronteira é:

Ys|parede = Y equilíbrio
s , (3.112)

onde Y equilíbrio
s é a fração mássica de equilíbrio da espécie s à temperatura da parede. No

caso de um escoamento de reentrada atmosférica, para o oxigénio atómico (O) numa pa-
rede totalmente catalítica,

YO|parede = 0 ,

e para o oxigénio molecular (O2),

YO2 |parede = Y
equilíbrio
O2

= Y fluxo livre
O2

.

Existe ainda uma condição intermédia, designada de parede parcialmente catalítica, que
exige a definição de um coeficiente de eficiência catalítica, que depende de múltiplos fa-
tores físico-químicos e de dados experimentais detalhados para cada material. O fluxo de
recombinação de uma espécie s na parede é dado por:

J s,n|parede = −γsJmáx
s,n , (3.113)

onde 0 < γs < 1 é o coeficiente de eficiência catalítica para a espécie s e Jmáx
s,n é o fluxo

máximo possível de recombinação.
Alternativamente,

Ys|parede = (1− γs)Y
gás
s + γsY

equilíbrio
s , (3.114)

onde Y gás
s é a fração mássica da espécie s no gás junto à parede.

No âmbito da presente tese, de maneira a simplificar a modelação numérica e evitar in-
certezas associadas a parâmetros desconhecidos, serão considerados os dois extremos
(parede não catalítica e parede totalmente catalítica) que permitirão analisar o impacto
máximo e mínimo do efeito catalítico e fornecer referências de comparação e limites de
variação do desempenho das características e dos parâmetros do escoamento.

3.6.12 Resumo do algoritmo de resolução iterativa do sistema de equações Na-
vier-Stokes-Fourier-MAD em não-equilíbrio termoquímico

A Figura 3.5 ilustra o fluxograma do procedimento geral de resolução. As equações fun-
damentais do escoamento hipersónico com interferências eletromagnéticas são resolvidas
utilizando uma malha estruturada num sistema de coordenadas cartesianas no domínio
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computacional. O algoritmo é baseadona variação damassa volúmica e recorre aoMétodo
dos Volumes Finitos, sendo implementado no contexto doOpenFOAM. São empregues os
módulos deMADdisponíveis no solver open-source hyStrath [236, 191], nomeadamente o
modelo de baixo número de Reynolds magnético. Este solver tem por base o reconhecido
rhoCentralFoam de Greenshields et al. [225], que inclui os esquemas central-upwind de
KNP, bem como o reactingFoam [237], normalmente utilizado para simulações de com-
bustão subsónica.

No nosso modelo foram ainda implementados os modelos químicos de Gupta’90 [202]
e Park’85 [203] para o cálculo das reações em condições hipersónicas e foi construído
um novo modelo químico resultante da combinação otimizada de constantes de taxa de
reação, tal como apresentado na secção 3.3.

Na literatura, é prática comum os autores selecionarem um modelo específico consoante
o regime de escoamento em análise, utilizando por exemplo o modelo de Park’85 para a
expansão em tubeiras e o de Dunn e Kang [238] para escoamentos de choque/compres-
são. Esta especialização implica frequentemente a necessidade de alternar entremodelos,
demodo a garantir a validação e a consistência entre diferentes condições de escoamento.
Tal como realizado por Cristofolini et al. [239], é habitual em simulações emPWT simular
o escoamento de expansão no interior da tubeira recorrendo a um determinado modelo
químico, utilizando posteriormente as propriedades do escoamento estimadas à saída da
tubeira como condições de entrada para uma nova simulação do escoamento compres-
sível na câmara de teste recorrendo a outro modelo químico mais específico. Sob uma
nova perspetiva, o modelo químico criado no âmbito desta tese distingue-se principal-
mente por ser aplicável tanto em escoamentos hipersónicos em tubeiras (expansão) como
em escoamentos externos em torno de veículos hipersónicos (choques/compressão). Isto
permite a simulação completa de PWT sem a necessidade de extrapolação de resultados
de um regime para outro, reduzindo a incerteza nos resultados e garantindo uma maior
coerência física e numérica ao longo de toda a malha computacional.

Relativamente ao módulo MAD, foram implementadas funções para o cálculo dos parâ-
metros de interação MAD e introduzidas alterações para o cálculo da condutividade elé-
trica, com a densidade numérica de eletrões obtida a partir da composição química do es-
coamento (ponto 7 do fluxograma). Foram tambémacrescentados os termos responsáveis
pelo trabalho da força de Lorentz e pela dissipação térmica por efeito de Joule na equação
da energia total e na equação da energia vibro-eletrónica (ponto 6 do fluxograma).

Adicionalmente, foram introduzidas modificações através de funções para o cálculo de
parâmetros aerodinâmicos e termodinâmicos, tais como a entropia e a entalpia específicas
e a angularidade do escoamento.

A simulação começa com a inicialização dos campos do escoamento, utilizando as condi-
ções iniciais e as propriedades de transporte (termofísicas, químicas e MAD) impostas.
De seguida, começa o processo iterativo com a interpolação das variáveis nas faces das
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Figura 3.5: Fluxograma do algoritmo de resolução do sistema de equações de Navier-Stokes-Fourier em não
equilíbrio termoquímico com interferências MAD.
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células. Estas variáveis interpoladas são utilizadas para determinar os termos fonte ex-
plícitos para a equação da continuidade, bem como para as equações do momento linear
e energia.
Os termos convectivos (fluxos invíscidos) são discretizados utilizando o esquema central-
-upwind de segunda ordem de KNP. A interpolação de segunda ordem nas faces é obtida
através da reconstrução usando os esquemas TVD MUSCL, Van Leer e Minmod. Nos
termos difusivos (fluxos viscosos) aplica-se, por sua vez, o esquema de segunda ordem de
diferenças centrais, garantindo a precisão espacial adequada. A discretização temporal
é realizada recorrendo ao esquema implícito de Euler de primeira ordem, assegurando a
estabilidade temporal.
A equação do momento linear é resolvida em dois passos, de acordo com a abordagem
de divisão de operadores (operator-splitting) proposta por Greenshields [225]. Num pri-
meiro momento, a equação invíscida é resolvida de forma explícita. De seguida, a velo-
cidade é atualizada e a equação do momento linear viscosa é resolvida, sendo os termos
viscosos tratados de forma implícita.
A resolução das diferentes equações de energia segue um procedimento idêntico ao ado-
tado para as equações do momento linear. As equações invíscidas são inicialmente resol-
vidas, os valores de energia são subsequentemente atualizados e por fim resolvem-se as
equações viscosas de forma implícita.
Por último, o cálculo das variáveis eletromagnéticas é realizado assumindo o regime de
número de Reynolds magnético baixo e a pressão é determinada pela equação de estado,
considerando o comportamento do gás real.
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Capítulo 4

Validação do Modelo Numérico Desenvolvido
e Implementado

Este capítulo dedica-se à validação do modelo numérico desenvolvido e implementado
para a simulação de escoamentos hipersónicos em condições de não-equilíbrio termoquí-
mico, considerando interferências eletromagnéticas. O conteúdo está dividido em duas
secções principais: a primeira aborda a dinâmica dos gases e a segunda analisa a dinâmica
do plasma fracamente ionizado emnão-equilíbrio térmico e químico, incluindo reações de
ionização com a presença de espécies iónicas, bem como a implementação do modelo de
baixo número de Reynoldsmagnético, permitindo considerar os efeitos das interferências
eletromagnéticas no escoamento.
No contexto da validação numérica com ênfase na dinâmica dos gases, serão considera-
dos:

• escoamentos hipersónicos complexos, incluindo fenómenos de aquecimento aero-
dinâmico, a formação de ondas de choque e a sua interação com a camada limite;

• escoamentos hipersónicos internos em tubeiras.

A validação numérica associada à dinâmica do plasma contará com as seguintes etapas:

• validação de um novo modelo químico desenvolvido para descrever o escoamento
multiespécie, incluindo reações de ionização;

• validação do modelo numérico magnetoaerodinâmico (MAD), baseado na aproxi-
mação de baixo número de Reynolds magnético, utilizando o modelo químico de-
senvolvido.

4.1 Dinâmica de gases

As ondas de choque, formadas como descontinuidades no escoamento, são fundamen-
tais na aerodinâmica hipersónica, influenciando significativamente as cargas térmicas e
aerodinâmicas sofridas pelos veículos aeroespaciais. Nesta secção será analisada a fiabi-
lidade do modelo numérico desenvolvido para captar as ondas de choque e as respetivas
interações, bem como os fenómenos aerotermodinâmicos que ocorrem nos veículos hi-
persónicos.

4.1.1 Formação de ondas de choque e interações com a camada limite

Tal como demonstrado por Druguet et al. [240], o escoamento em torno de uma geome-
tria de duplo cone constitui um excelente caso de teste para a avaliação da precisão de
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Tabela 4.1: Condições do escoamento livre em torno do duplo cone.

Mach h0 (MJ/kg) T (K) ρ (g/m3) U (m/s) O2 N2

12,2 5,44 175 0,499 3246 0,235 0,765

Tabela 4.2: Duplo cone: dimensões das malhas utilizadas no estudo de independência da malha.

Malha Coarse Medium Fine Very Fine
Nº de pontos nas direções x× y × z 128× 64× 1 256× 128× 1 512× 256× 1 768× 384× 1

métodos numéricos aplicados às equações de Navier-Stokes compressíveis. Assim, nesta
secção será analisado um caso de teste do duplo cone, amplamente utilizado tanto em
estudos experimentais como numéricos para investigar estruturas complexas de escoa-
mento compressível no regime hipersónico, em particular com interações entre ondas de
choque e a camada limite.

A Figura 4.1 apresenta o modelo de duplo cone do túnel de expansão LENS XX [241] (Fi-
gura 4.1a), juntamente comas condições de fronteira aplicadas no domínio computacional
(Figura 4.1b). Tendo em conta a natureza axisimétrica do modelo, o domínio de cálculo
é definido com um ângulo de 5◦ entre os planos frontal e posterior, utilizando a condição
de fronteira de wedge apresentada na secção 3.6.11.2. Desta forma, a solução representa
adequadamente os resultados de uma simulação tridimensional completa.

Foi realizada uma reconstrução numérica das experiências conduzidas por Holden [241],
no âmbito de estudos de validação de códigos numéricos, para um número de Mach de
12,2 e entalpia específica de 5,44 MJ/kg, correspondendo a uma temperatura, velocidade
e densidade no escoamento livre (freestream) de 175 K, 3246 m/s e 0,499 g/m3, respe-
tivamente. Na Tabela 4.1 encontram-se apresentados os valores dos parâmetros do es-
coamento livre, com o fluido composto por uma mistura gasosa biatómica de oxigénio
molecular (O2) e azoto molecular (N2), com frações mássicas de 0,235 e 0,765, respeti-
vamente. O modelo de Park’93 foi usado para calcular as reações químicas. As reações
consideradas ocorrem numamistura de ar com cinco espécies, composta por N2, O2, NO,
N e O.

Demodo a garantir a independência dos resultados, omesmo caso foi analisado utilizando
diferentes refinamentos da malha. A Tabela 4.2 apresenta as malhas utilizados na análise
de independência da malha.

A Figura 4.2 mostra o tamanho da zona de separação (Figura 4.2a) e a posição da coor-
denada x do fluxo de calor máximo (Figura 4.2b) em função do número de células. Foi
possível verificar que a malha fina, com 512 × 256 × 1 células, é suficiente para obter so-
luções independentes, com diferenças inferiores a 1% em relação à malha muito fina. Por
isso, a mesma será considerada para as análises subsequentes.

As soluções mostraram uma concordância significativa entre os resultados experimentais
e numéricos obtidos, tanto para a distribuição de pressão quanto para o fluxo de calor na
superfície (ver Figura 4.3). Observa-se que o fluxo de calor obtido numericamente cor-
responde de forma bastante precisa aos dados experimentais. Contudo, no caso da dis-
tribuição de pressão, a dimensão da zona de separação é subestimada e o valor máximo é
ligeiramente sobrestimado, com um desvio de cerca de 0,5 cm em relação aos resultados
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(a)

(b)

Figura 4.1: Modelo de duplo cone: (a) Parâmetros geométricos (dimensões em cm); (b) Domínio de solução
e condições de fronteira, considerando uma fatia da geometria 3D (wedge), tirando assim partido da

axisimetria do problema.

experimentais. Apesar disso, a dimensão da zona de separação calculada é de aproxima-
damente 1,26 cm, o que representa um desvio de apenas 0,8% face ao valor experimental
de 1,27 cm.

Por outro lado, o valor máximo da pressão encontra-se de acordo com os resultados de
validação reportados na literatura [132]. Assim, comprova-se a precisão e adequação do
atual modelo numérico para aplicação em escoamentos hipersónicos desta natureza.

Como se pode observar pelos contornos da pressão e do número de Mach, Figura 4.4,
a onda de choque oblíqua, formada pelo primeiro cone, e a onda de choque destacada,
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Figura 4.2: Análise de convergência para o caso do duplo cone. (a) Tamanho da zona de separação ; e (b)
posição do fluxo de calor máximo.

gerada pelo segundo cone, incidem sobre a superfície do segundo cone e interagem com
a camada limite a aproximadamente X = 10 cm. Estas interações explicam o aumento
abrupto do fluxo de calor e da pressão superficial na superfície do segundo cone verifica-
dos na Figura 4.3.
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Figura 4.3: Validação do código: (a) Fluxo de calor com ummáximo no ponto de estagnação,
correspondendo ao vértice do cone, e uma redução ao longo do primeiro cone, apresentando

posteriormente outro máximo na zona de interação entre as ondas de choque e a camada limite; (b) Pressão
ao longo da superfície do duplo cone, com um aumento visível no início da zona de separação e um máximo

no segundo cone, correspondente ao ponto de impacto da onda de choque transmitida na superfície.
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(a)

(b)

Figura 4.4: Características do escoamento hipersónico em torno do duplo cone: Contornos de pressão (a) e
do número de Mach (b). É possível observar a onda de choque oblíqua que se forma a partir do primeiro

cone, a onda de choque destacada que se forma a partir do segundo, bem como a interação entre elas e a sua
transmissão para a superfície, alimentando a zona de separação do escoamento.
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4.1.2 Modelação de fenómenos aerotermodinâmicos

Tabela 4.3: Validação do modelo numérico: condições do escoamento livre.

h0 (MJ/kg) Mach U (m/s) Ttr (K) Tve (K) P (Pa)
13,4 8,78 4776 694 694 687

Tabela 4.4: Validação do modelo numérico: fração mássica das espécies no escoamento livre.

N2 O2 NO N O
0,73555 0,1340 0,05090 1,0E-09 0,07955

Tabela 4.5: Cilindro transversal: análise de convergência da malha.

Malha Coarse Medium Fine
Nº de células 17784 46000 115840
Fluxo de calor (MW/m2) 3,55 3,82 3,73

A validação do código numérico é realizada com base na simulação dos ensaios experi-
mentais de Schramm [242], conduzidos num cilindro com 45 mm de raio e 380 mm de
comprimento no Túnel de Choque de Alta Entalpia de Göttingen (HEG) do DLR.
O escoamento livre corresponde a uma mistura de ar parcialmente dissociado, composta
por cinco espécies neutras (N2, O2, NO, N e O). Para calcular as reações químicas, foi
utilizado o modelo de Gupta’90 [202], implementado no âmbito da presente tese. As Ta-
belas 4.3 e 4.4 apresentam as propriedades do escoamento livre (entalpia de estagnação
específica, número deMach, velocidade, temperaturas trans-rotacional e vibro-eletrónica
e pressão estática) e as frações mássicas das espécies utilizadas no teste de validação, res-
petivamente.
Demodo a garantir a fiabilidade das soluções numéricas, foi realizada uma análise de con-
vergência da malha, juntamente com o acompanhamento dos resíduos e a estabilização
das propriedades do escoamento ao longo do tempo. A Tabela 4.5 apresenta as malhas
utilizadas no estudo de convergência, bem como o respetivo número de células e o fluxo
de calor no ponto de estagnação. Verificou-se que o fluxo de calor no ponto de estagnação
convergiu com a malha fina, apresentando uma diferença inferior a 2% relativamente à
malhamédia, o que demonstra que esta é suficiente para a obtenção de resultados fiáveis.
A Figura 4.5mostra o cilindro instalado transversalmente na secção de teste doHEG [242]
e a malha computacional juntamente com as condições de fronteira utilizadas.
A Fig. 4.6 ilustra as características do escoamento, onde se pode ver a onda de choque
frontal que se forma devido a compreensão do ar à frente do veículo, e a distribuição do
fluxo de calor ao longo da superfície cilíndrica, juntamente com a comparação entre os
resultados numéricos obtidos nesta tese e os dados experimentais reportados por Sch-
ramm [242]. O fluxo de calor previsto pelo nosso modelo numérico aproxima-se bastante
dos valores medidos experimentalmente, com um desvio inferior a 1% relativamente ao
valor médio. Este resultado demonstra a precisão domodelo e a sua capacidade para pre-
ver os fenómenos aerotermodinâmicos, em particular o aquecimento aerodinâmico em
veículos hipersónicos.
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Figura 4.5: Caso de teste de validação da capacidade do presente código numérico para simular fenómenos
de aquecimento aerotermodinâmico em escoamentos hipersónicos de elevada entalpia em não-equilíbrio
químico: (a) cilindro transversal montado no túnel de choque HEG; (b) malha computacional de 115840

células e condições de fronteira.
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(a) Número de Mach.
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(b) Fluxo de calor à superfície.

Figura 4.6: Resultados da validação numérica: (a) Contorno do número de Mach e (b) distribuição do fluxo
de calor em função do ângulo ϕ, que a superfície do corpo cilíndrico transversal forma com o eixo x.
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4.1.3 Escoamento em tubeiras hipersónicas

Tabela 4.6: Condições de estagnação no reservatório: casos de teste de tubeiras

Caso h0 (MJ/kg) p0 (kPa) T0 (K) Referência
1 3,3; 7 10335,1 2800; 5600 Gillespie et al. [243]
2 5,97 3447,4 4800 Nagamatsu and Sheer [244]
3 7,56 689,5 6000 Nagamatsu and Sheer [244]

Os casos de teste aqui considerados visam avaliar a fiabilidade domodelo numérico na si-
mulação de escoamentos em tubeiras hipersónicas sob condições de não-equilíbrio termo-
químico. Para tal, será realizada uma comparação entre as propriedades do escoamento
obtidas numericamente, em particular a temperatura e a pressão estática, com dados ex-
perimentais de referência na literatura, considerando diferentes geometrias de tubeiras e
condições de ensaio. O objetivo é avaliar a capacidade domodelo em reproduzir com pre-
cisão a física do escoamento, nomeadamente o não-equilíbrio térmico através do modelo
de duas temperaturas: a trans-rotacional e a vibro-eletrónica.
A Tabela 4.6 apresenta as condições de estagnação consideradas no reservatório das tu-
beiras para cada caso de teste. OCaso 1 corresponde às condições experimentais utilizadas
no tubo de choque acionado por arco elétrico EAST (Electric Arc-driven Shock Tube) do
Centro de Investigação da NASA-Ames com o objetivo de estudar numericamente a rela-
xação vibracional do azoto. O número deMachmáximo neste caso é de aproximadamente
3,5.
Os Casos 2 e 3 reportam as condições experimentais realizadas no túnel hipersónico do
Laboratório de Investigação da General Electric (GERL) [245] com o objetivo de estudar,
entre outros aspetos, os efeitos da relaxação vibracional do azoto em escoamentos hiper-
sónicos em tubeiras. Nestes casos, o número de Mach atinge o valor de 10 à saída da
tubeira.
A Figura 4.7 apresenta o perfil da distribuição da área normalizada,A/A∗, e a malha com-
putacional da tubeira EAST utilizada no presente estudo, em queA corresponde à área da
secção transversal da tubeira eA∗ é a área da garganta. A tubeira convergente-divergente
tem um comprimento total de 10,8 cm, com a garganta localizada a 2,5 cm a jusante da
entrada. A saída da tubeira encontra-se a 8,3 cm a jusante da garganta e apresenta uma
razão de áreas de aproximadamente 12.
A Figura 4.8 apresenta a distribuição da área normalizada junto à garganta, bem como a
malha computacional da tubeira do GERL. As coordenadas da primeira parte da tubeira
que inclui a secção convergente foram calculadas a partir da distribuição da área normali-
zada junto à garganta extraída da referência [244]. A secção divergente possui um ângulo
de expansão total de 30º e um diâmetro de saída de 61 cm.
Para as simulações numéricas, as condições de entrada correspondemàs de estagnação no
reservatório, tal como consta na Tabela 4.6. Como consequência da condição de fronteira
subsónica imposta na entrada, as componentes da velocidade são extrapoladas a partir
do domínio computacional. Além disso, devido à baixa velocidade e elevada massa volú-
mica nesta região, assume-se que o escoamento se encontra em equilíbrio termoquímico
à entrada [246].
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Figura 4.7: (a) Área normalizada da tubeira EAST; e (b) representação da malha computacional de 682
células.

Nas paredes, foram aplicadas condições de não deslizamento (no-slip) para a velocidade,
e a temperatura foi fixada em 300 K. Na saída, foi imposta uma condição de fronteira do
tipo supersónico, sendo os valores do campo extrapolados a partir do domínio interno.
Adicionalmente, foi realizada uma análise de convergência da malha para cada caso de
estudo, de forma a garantir a independência dos resultados em relação à discretização
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Figura 4.8: (a) Distribuição da área normalizada da tubeira GERL junto à garganta; e (b) contorno da malha
computacional de 5720 células.

espacial.
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4.1.3.1 Validação com base nas experiências de Gillespie [243]

A Figura 4.9 apresenta a comparação entre as medições experimentais e os resultados
numéricos para o Caso 1 (ver Tabela 4.6). Os dados foram normalizados pelas duas tem-
peraturas de estagnação do reservatório: 2800 K e 5600 K.

(a)

(b)

Figura 4.9: Temperatura normalizada ao longo do eixo central da tubeira. Comparação entre os dados
experimentais e os resultados numéricos. (a) T0 = 2800 K; (b) T0 = 5600 K.
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Para a temperatura de estagnação do reservatório de 2800 K, as temperaturas vibro-ele-
trónica (Tve) e trans-rotacional (Ttr) são comparadas, respetivamente, com as temperatu-
ras vibracional (Tv) e rotacional (Tr) obtidas experimentalmente. É também apresentada
uma comparação com os resultados de Josyula et al. [247], os quais utilizaram igual-
mente os coeficientes de transferência V-T de Millikan e White, mas com uma geometria
de tubeira adaptada e uma simulação que se inicia na garganta.

Como se pode observar pela Figura 4.9(a), o resultado numérico para a temperatura trans-
-rotacional ajusta-se muito bem à temperatura rotacional experimental, o que confirma
não apenas o equilíbrio entre os modos translacional e rotacional, mas também a elevada
precisão na estimativa desta temperatura.

Os resultados numéricos atuais para a temperatura vibro-eletrónica situam-se ligeira-
mente acima dos dados experimentais da temperatura vibracional, mas ainda dentro da
margemde erro estimada para escoamentos em expansão segundoMillikan eWhite [217],
[243], o que confirma a capacidade domodelo CFD atual para prever com precisão a tem-
peratura vibracional. Os resultados obtidos por Josyula [247] apresentamumdesviomais
acentuado relativamente aos dados experimentais, sendo que, ao longo do eixo da tubeira,
a temperatura vibracional permanece praticamente congelada.

Para a temperatura de estagnação do reservatório de 5600 K, o resultado numérico atual
para a temperatura vibro-eletrónica segue a tendência dos dados experimentais e apre-
senta uma excelente concordância com os resultados experimentais, apresentado uma
discrepância inferior a 2% ao longo do eixo da tubeira. Foi possível observar que, para
esta temperatura de estagnação, o ponto de congelamento da temperatura vibracional
desloca-se para jusante, próximo da saída da tubeira, enquanto que para a temperatura
de estagnação de 2800 K o mesmo ocorre próximo da garganta da tubeira. Este com-
portamento indica uma maior transferência de energia entre os modos vibro-eletrónico
e trans-rotacional no interior da tubeira para condições de maior temperatura de estag-
nação. Isto traduz-se também num aumento considerável dos valores da temperatura
trans-rotacional, seguido por uma diminuição da temperatura vibro-eletrónica ao longo
do eixo da tubeira.

A comparação com os resultados numéricos para a temperatura vibracional de Sharma
et al. [248] revelou uma boa concordância com os resultados numéricos atuais para a
temperatura vibro-eletrónica. O mesmo não se verificou no caso da temperatura trans-
-rotacional, onde os resultados atuais apresentaram um perfil de distribuição inferior.

Na ausência de medições experimentais da temperatura translacional/rotacional para
este caso, foi realizada uma comparação adicional com resultados numéricos mais recen-
tes de Tuttafesta et al. [249], obtidos comummodelo estado-a-estado (state-to-state). No
que diz respeito à temperatura vibracional, observou-se uma discrepância mais significa-
tiva entre os dados experimentais e os resultados de Tuttafesta, em comparação com os
resultados atuais da presente tese. Por outro lado, a temperatura trans-rotacional atual
apresenta um perfil de distribuição distinto da temperatura translacional de Tuttafesta,
embora os valores coincidam na proximidade da saída da tubeira.

A Figura 4.10mostra o efeito comparativo da excitação vibracional e das reações químicas
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na distribuição de temperatura do escoamento. Neste caso, as reações de dissociação do
azoto são calculadas utilizando o modelo de Park’93.

(a)

(b)

Figura 4.10: Temperatura normalizada ao longo do eixo central da tubeira. Efeitos das reacções químicas e
da excitação vibracional. (a) T0 = 2800 K ; (b) T0 = 5600 K.

Como se pode constatar, para a temperatura de estagnação de 2800 K, a excitação vibra-
cional é bastante evidente, provocando uma diminuição da temperatura trans-rotacional
relativamente à temperatura de equilíbrio, enquanto a ausência de reações químicas faz
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com que não haja diferenças com a distribuição de temperatura considerando apenas o
não-equilíbrio vibracional.
Para a temperatura de 5600 K, os efeitos das reações químicas já começam a ser clara-
mente percetíveis e estão em boa concordância com as previsões de Holden et al. [250]
no que respeita aos efeitos de gás real em veículos hipersónicos. Isto deve-se ao facto de,
embora a excitação vibracional das moléculas ocorra a partir de temperaturas em torno
de 800 K, as moléculas de azoto começam a dissociar-se apenas aos 4000 K, pelo que a
5600 K já é visível a diferença entre a distribuição de temperatura considerando apenas
o não-equilíbrio vibracional (Chemistry off) e considerando o não-equilíbrio vibracional
e químico (Chemistry on).
Na presença de reações químicas, a temperatura é superior à verificada quando se con-
sidera apenas a excitação vibracional (Chemistry off). A principal razão para esse facto
é que, na presença das reações de recombinação dos átomos de azoto durante a expan-
são na tubeira, a energia química libertada converte-se em energia térmica, causando o
consequente aumento da temperatura do gás.

4.1.3.2 Validação com base nas experiências de Nagamatsu e Sheer [244]

De maneira a avaliar a capacidade do modelo atual de calcular a relaxação vibracional
em diferentes condições de pressão e temperatura de estagnação, as medições da pressão
estática efetuadas porNagamatsu e Sheer [244] ao longo do eixo da tubeira doGERL serão
utilizadas para identificar o congelamento do modo vibracional durante o processo de
expansão na tubeira. As condições de estagnação consideradas correspondem aos casos
de teste 2 e 3 (ver Tabela 4.6).
A Figura 4.11 apresenta a comparação entre os resultados numéricos obtidos em condi-
ções de equilíbrio e de não-equilíbrio e as medições experimentais da pressão estática. Os
dados foramnormalizados pelas duas pressões de estagnação do reservatório: 3447,4 kPa
e 689,5 kPa, respetivamente.
Em primeiro lugar, verifica-se que os valores da pressão calculados em condições de não-
-equilíbrio apresentam uma concordância significativamente melhor com os dados ex-
perimentais, quando comparados com os resultados obtidos em regime de equilíbrio.
Esta boa correspondência evidencia a importância de umamodelação rigorosa deste fenó-
meno, algo que o modelo atual reproduz de forma robusta, conforme demonstrado pelos
resultados obtidos.
A segunda observação é que, para o Caso 3, com menor pressão e temperatura mais ele-
vada, essa concordância é ainda mais evidente. Os efeitos da temperatura de estagnação
no processo de relaxação no interior da tubeira foram já analisados na secção anterior e
neste caso espera-se um aumento das trocas vibracional-translacionais (V-T) e o conse-
quente adiamento do ponto de congelamento da temperatura vibro-eletrónica, movendo-
-se mais para jusante da garganta da tubeira. A alta pressão deverá provocar o mesmo
efeito, devido ao aumento da taxa das colisões.
Tal como ilustrado na Figura 4.12, o perfil de temperaturas ao longo do eixo da tubeira
mostra que, para ambos os casos, o congelamento vibracional ocorre sensivelmente à
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Figura 4.11: Pressão normalizada em função da razão de áreas. Comparação com resultados experimentais.

mesma distância da garganta. Apesar da temperatura de estagnação no Caso 2 ser 1,25
vezes inferior à do Caso 3, a temperatura trans-rotacional apresenta um perfil de distribu-
ição semelhante, o que indica uma troca de energiamais intensa entre osmodos vibro-ele-
trónico e trans-rotacional. Este comportamento justifica-se pela presença de uma maior
pressão de estagnação e está em conformidade com a fórmula de Millikan e White [217],
que indica que o tempo de relaxação vibracional é inversamente proporcional à pressão.
Por sua vez, um tempo de relaxação mais curto conduz a um aumento das trocas V-T, de
acordo com a equação de Landau-Teller [216]; ou seja, quanto maior a pressão, menor é
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Figura 4.12: Distribuição da temperatura ao longo do eixo central da tubeira para diferentes condições de
estagnação.

o tempo de relaxação e mais rapidamente se estabelece o equilíbrio vibracional.

Também é possível constatar pela Figura 4.11 que o efeito das reações químicas na pres-
são estática não é tão evidente como no caso da temperatura. Os perfis de pressão nor-
malizada obtidos para condições de não-equilíbrio vibracional mostram-se praticamente
idênticos em ambos os casos, com e sem reações químicas. Isto deve-se ao facto de a
pressão ser uma propriedade macroscópica fortemente condicionada pela conservação
do momento linear e pela expansão global do escoamento, sendo por isso menos sensível
às alterações nos modos internos de energia, como a excitação vibracional ou as reações
de dissociação.

No final deste processo de validação verificou-se que, embora o aumento da pressão con-
tribua para intensificar as trocas vibracional-translacionais (V–T), este fator não parece
influenciar significativamente a posição do ponto de congelamento quando se utiliza uma
temperatura de estagnação relativamente baixa. Por outro lado, a temperatura não só
intensifica as trocas de energia V–T, reduzindo o tempo de relaxação vibracional, como
tambémdesloca o ponto de congelamento para jusante, próximoda saída da tubeira. Mais
importante ainda, foi possível demonstrar a fiabilidade do modelo atual na simulação de
escoamentos em tubeiras hipersónicas sob condições de não-equilíbrio termoquímico.

90



4.2 Dinâmica do plasma com interferências MAD

Nesta secção será apresentada a validação do modelo numérico desenvolvido para a si-
mulação de escoamentos hipersónicos com interações eletromagnéticas. Para esse fim
serão utilizados dados experimentais obtidos no túnel de vento PWT SCIROCCO, inclu-
indomedições de temperatura e da densidade eletrónica do escoamento de plasma. Serão
também realizados estudos da interaçãomagnetoaerodinâmica em torno de um objeto de
teste imerso num escoamento hipersónico de plasma, sem adição de espécies condutoras.

Serão realizadas simulações em não-equilíbrio termoquímico, utilizando o novo modelo
químico e os diferentes modelos implementados para uma mistura de ar com onze es-
pécies, incluindo as espécies químicas N2, O2, NO, N, O, N2

+, O2
+, NO+, N+, O+ e e−.

Serão consideradas reações de dissociação, permuta, permuta de carga, ionização associ-
ativa, ionização por impacto de eletrões e dissociação induzida por impacto de eletrões.

Tal como nos restantes casos de validação, procedeu-se à realização de uma análise de
convergência da malha, com o intuito de assegurar que os resultados obtidos são inde-
pendentes da discretização espacial, estabelecendo, deste modo, uma base sólida para
uma comparação rigorosa com os dados experimentais. Tendo em vista a investigação a
desenvolver no Capítulo 6, dedicada à aplicação do modelo atual ao design e à análise de
desempenhode novas tubeiras comperfil contornado concebidas para o PWTSCIROCCO,
será aqui apresentada a análise de convergência da malha (secção 4.2.2) . Este passo visa
lançar as bases para o estudo mais aprofundado que será posteriormente conduzido.

Seguidamente, proceder-se-á à validação do novo modelo químico, o qual incorpora as
principais reações de ionização responsáveis pelamanutenção da condutividade do fluido
e pela ativação das interações eletromagnéticas. Esta fase de validação abrangerá tanto o
escoamento interno na tubeira do PWT SCIROCCO como o escoamento externo em torno
de um objeto de teste cilíndrico na câmara de teste, sendo igualmente avaliada a fiabili-
dade do modelo numérico na simulação de fenómenos magnetoaerodinâmicos.

4.2.1 Condições dos testes de validação

Os testes de validação dizem respeito a experiências de interação magnetoaerodinâmica
em escoamento hipersónico de ar puro (sem adição de espécies condutoras), em torno
de um objeto de teste cilíndrico montado longitudinalmente na câmara de teste do PWT
SCIROCCO [251, 239, 252]. Durante os testes experimentais, o escoamento com entalpia
específica total de 16 MJ/kg (no teste N-1) e 12,1 MJ/kg (no teste N-2) foi acelerado na
tubeira até atingir um número de Mach de 10. Na câmara de testes foi gerado um campo
magnético por intermédio de um solenoide incorporado no interior do próprio objeto de
teste.

O túnel de vento de plasma SCIROCCO é capaz de gerar um escoamento hipersónico a
baixa pressão e elevada entalpia, com grandes dimensões e à escala dos objetos de teste,
podendo atingir uma proporção de até 1:1, e umaduração de teste de até 30minutos [253].
Consoante o objeto de estudo e as condições de escoamento pretendidas na câmara de
teste, é possível utilizar quatro configurações de tubeiras (C, D, E e F). Estas possuem o
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Tabela 4.7: Dimensões geométricas das quatro configurações de tubeiras do SCIROCCO [34].

Nozzle X (m) ϕ (m) ER
C 2,329 0,903 145
D 3,105 1,153 236
E 3,668 1,353 325
F 5,370 1,954 679

mesmo diâmetro de garganta (de 75mm), mas diferem entre si em comprimento e diâme-
tro de saída. A Figura 4.13 apresenta um esquema das quatro configurações de tubeiras
do SCIROCCO.

Figura 4.13: As quatro tubeiras do túnel de vento de plasma SCIROCCO. Imagem retirada de [34].

A Tabela 4.7 apresenta a posição axial (X), o diâmetro de saída (ϕ) e a razão de expan-
são correspondente (ER) para as quatro configurações de tubeiras. A razão de expansão
(ER) corresponde à razão entre a área da secção de saída e a área da garganta da tubeira
(Aexit/A

∗). Valores distintos de ER permitem obter diferentes números de Mach à saída
da tubeira.
A Figura 4.14 representa o domínio computacional da instalação do PWT SCIROCCO uti-
lizado no âmbito da presente tese.
O corpo cilíndrico tem um diâmetro de 300 mm e está posicionado a 0,375 m da saída da
tubeira.
Neste trabalho a região de interesse do PWT compreende a tubeira e todas as áreas da
câmara de teste circundantes ao corpo cilíndrico, onde as interações magnetoaerodinâ-
micas são relevantes. A secção superior da câmara de teste encontra-se situada acima da
saída da tubeira e está suficientemente afastada do corpo cilíndrico, apresentando zonas
em regime subsónico, pelo que não é considerada nas simulações numéricas.
Assim, as fronteiras de saída da câmara de teste apresentam números de Mach superio-
res à unidade, sendo as propriedades extrapoladas a partir do interior do domínio. Nas
paredes da tubeira e na superfície do corpo cilíndrico é assumida a condição de parede
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Figura 4.14: PWT SCIROCCO: tubeira e câmara de teste com o corpo cilíndrico. Representação
bidimensional do domínio computacional.

Tabela 4.8: Condições dos testes de validação para o escoamento de plasma MAD: fração mássica das
espécies à entrada da tubeira.

Teste O2 NO N O N+
2 O+

2 NO+ N+ O+ e−

N-1 1,37E-4 6,87E-3 2,00E-1 2,29E-1 3,69E-6 3,61E-7 4,52E-4 8,59E-9 6,28E-7 8,38E-9
N-2 1,39E-3 2,02E-2 4,13E-2 2,21E-1 1,69E-7 1,45E-7 144E-4 7,3E-8 5,08E-7 2,67E-9

totalmente catalítica.

À entrada, foram consideradas duas condições distintas, de acordo com os testes realiza-
dos. Para o teste N-1 foi adotada uma pressão de estagnação de 250 kPa e uma tempe-
ratura de estagnação de 6400 K, enquanto para o teste N-2 a pressão e a temperatura de
estagnação foram, respetivamente, de 230 kPa e 5770 K. As frações mássicas das espécies
consideradas à entrada para cada caso de teste encontram-se indicadas na Tabela 4.8.

4.2.2 Estudo de independência da malha

A fiabilidade das malhas empregues é avaliada pela estimativa da incerteza de discreti-
zação recorrendo ao Índice de Convergência da Malha (Grid Convergence Index, GCI),
baseado no método de extrapolação de Richardson [254, 255]. Procedeu-se a um refi-
namento sistemático da malha computacional, utilizando três malhas distintas: Grid 1,
Grid 2 e Grid 3, cada uma caracterizada por diferentes tamanhos de célula. A Tabela 4.9
apresenta as três malhas, bem como o respetivo número de células (N) e o espaçamento
(h). Considerando a natureza axisimétrica do escoamento, as malhas computacionais fo-
ramaplicadas apenas a uma secção tridimensional do domínio, comumângulo de 5◦ entre
os planos frontal e posterior.

A Figura 4.15 apresenta os valores do GCI e as soluções contínuas extrapoladas para o nú-
mero deMach, a temperatura trans-rotacional, a temperatura vibro-eletrónica e a pressão
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Figura 4.15: GCI e soluções exatas extrapoladas das propriedades do escoamento à saída da tubeira.
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Tabela 4.9: PWT SCIROCCO: dimensões das malhas utilizadas no estudo de independência.

Grid 1 Grid 2 Grid 3
N 82359 33223 13580
h (m) 0,00047 0,00082 0,00144

estática à saída da tubeira. Pela análise do declive das curvas observa-se que as soluções
tendem a comportar-se de forma assintótica, com os declives a aproximarem-se de zero
desde amalhaGrid 1 até à solução extrapolada. Esta tendência confirma que foi alcançada
a convergência da malha.

Por outro lado, para além de funcionar como indicador de convergência, o GCI é tam-
bémproporcional à incerteza numérica introduzida pela discretização do domínio. Assim,
pode inferir-se que, ao utilizar amalha Grid 1, a incerteza de discretização é de 0,07% para
o número deMach, 0,14% para a temperatura trans-rotacional, 0,63%para a temperatura
vibro-eletrónica e 3,02% para a pressão estática. A malha Grid 1 pode ser utilizada na ob-
tenção dos resultados de validação deste estudo com total confiança na sua precisão.

4.2.3 Validação do modelo químico

Oparâmetromais relevantemedido nos testes experimentais foi a densidade numérica de
eletrões, uma vez que o seu valor no escoamento livre desempenha umpapel fundamental
na interação entre o plasma e as ondas eletromagnéticas [251, 239]. Para além disso,
existem muito poucos dados disponíveis para a validação de códigos numéricos no que
respeita à densidade numérica de eletrões.

Aqui iremos comparar a densidade numérica dos eletrões calculada computacionalmente
com dados experimentais medidos à saída da tubeira. Com o objetivo de avaliar a con-
cordância com os ensaios experimentais foram aplicados diferentes modelos químicos
implementados no código no decorrer deste trabalho, incluindo o novo modelo químico
desenvolvido. Adicionalmente é efetuada uma comparação com resultados numéricos re-
portados na literatura. Por fim, os dados experimentais das temperaturas rotacional e
translacional à saída da tubeira são comparados com os resultados da temperatura trans-
-rotacional obtidos através da simulação numérica.

A Figura 4.16 apresenta a distribuição da densidade numérica dos eletrões ao longo do
eixo da tubeira para os dois casos de teste, considerando os diferentes modelos quími-
cos, juntamente com os dados experimentais correspondentes à saída da tubeira. A den-
sidade numérica dos eletrões medida experimentalmente é de 5,94 · 1016 m−3 ± 50% e
3,1 · 1016 m−3 ± 40%, para os testes N-1 e N-2 respetivamente [251].

Para o teste N-1, observa-se que os modelos de Park’93 e Gupta’90 subestimam a densi-
dade numérica dos eletrões, em comparação com os restantes modelos, enquanto o mo-
delo Park’85 a sobrestima de forma significativa. O novo modelo desenvolvido neste tra-
balho apresenta um resultado bastante próximo dos dados experimentais, revelando-se o
mais adequado para reproduzir os efeitos de não-equilíbrio químico no interior da tubeira.

No teste N-2, verifica-se um comportamento semelhante no que diz respeito à proximi-
dade entre os modelos e os dados experimentais, confirmando a fiabilidade do novo mo-
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Figura 4.16: Distribuição da densidade numérica dos eletrões ao longo da tubeira do PWT Scirocco nos
testes N-1 (a) e N-2 (b). Comparação entre os dados experimentais medidos à saída da tubeira, retirados de

[251], e os resultados numéricos obtidos com diferentes modelos químicos.

delo proposto na representação precisa do não-equilíbrio termoquímico.

A Figura 4.17 ilustra a comparação entre os resultados numéricos obtidos com o modelo
desenvolvido nesta tese (Our New Model) e os dados experimentais, bem como os dos
dois modelos utilizados por Cristofolini et al. [239], nomeadamente o CAST New Model
e o modelo Kang–Dunn. Para o teste N-1, o modelo desenvolvido nesta tese e o CAST
NewModel apresentam resultados muito próximos dos dados experimentais, enquanto o
modelo Kang–Dunn revela um desvio significativo face a esses dados. No teste N-2, não
havendo resultados disponíveis para o modelo Kang–Dunn, a melhor concordância com
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os dados experimentais foi alcançada com o nosso novo modelo.
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Figura 4.17: Distribuição da densidade numérica dos eletrões ao longo da tubeira do PWT Scirocco para o
teste N-1 (a) e o teste N-2 (b). Comparação entre os resultados obtidos com o modelo químico desenvolvido

nesta tese (Our New Model), os dados experimentais [251] e os modelos Kang–Dunn e CAST New
Model [239].

A Figura 4.18 mostra a distribuição da temperatura trans-rotacional ao longo do eixo da
tubeira, incluindo um detalhe da região em torno da sua saída, para os dois casos de teste.
São considerados diferentesmodelos químicos, bem como os dados experimentais corres-
pondentesmedidos à saída da tubeira. Os dados experimentaismedidos à saída da tubeira
referem-se à temperatura rotacional no teste N-1 [251] e à temperatura translacional no
teste N-2 [239], sendo Trt = 278± 18 K e Ttl = 278± 50 K.
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Figura 4.18: Distribuição da temperatura trans-rotacional ao longo da tubeira do PWT Scirocco para os
testes N-1 (a) e N-2 (b). Comparação entre os dados experimentais de [251, 239] e os resultados numéricos

atuais obtidos com diferentes modelos químicos.

Emambos os casos, osmodelos de Gupta’90 e Park’85 produzem temperaturasmuito ele-
vadas na proximidade da entrada da tubeira, quando comparados com os restantesmode-
los químicos. Nessa região ocorre uma maior dissociação, devido à elevada temperatura,
o que conduz a um aumento das reações de ionização associativa e recombinação disso-
ciativa. Estas reações libertam uma quantidade significativa de energia, provocando um
subsequente aumento da temperatura. Uma possível solução para este comportamento
poderia consistir na definição de um expoente nulo da temperatura nas reações de ioniza-
ção associativa, conforme sugerido por Park, de forma a evitar que as constantes cinéticas

98



se tornem excessivamente elevadas [256, 202].
Na saída da tubeira, à exceção domodelo de Gupta’90, que sobrestima significativamente
a temperatura, os resultados dos restantes modelos não apresentam grandes discrepân-
cias entre si. Tanto no teste N-1 como no teste N-2, o modelo desenvolvido nesta tese
demonstrou ser o mais preciso, evidenciando a melhor concordância com os resultados
experimentais em comparação com os restantes modelos químicos considerados.
A Figura 4.19 apresenta uma comparação entre os resultados numéricos obtidos com o
modelo desenvolvido nesta tese (Our New Model), os dados experimentais e os modelos
CAST e Kang–Dunn apresentados nas referências [251, 239]. Observa-se que o perfil de
temperatura ao longo da tubeira é muito semelhante para os diferentes modelos e que,
tanto no teste N-1 como no teste N-2, o modelo desenvolvido nesta tese proporciona a
melhor concordância com a temperatura experimental à saída da tubeira.

Tabela 4.10: Não-equilíbrio químico: densidade numérica dos eletrões (ne−) e temperatura trans-rotacional
(Ttr ) à saída da tubeira. Resultados experimentais e numéricos para os testes de validação N-1 e N-2.

ne− Ttr

Teste Valor (1/m3) Erro Valor (K) Erro

Experimental
N-1 5,94E16 ± 50% —– 278 ±6,5% —–
N-2 3,10E16 ± 40% —– 278 ±18% —–

Our New Model
N-1 8,51E16 43% 277,88 0,04%
N-2 4,22E16 36% 294,49 6%

Park’85
N-1 1,86E18 3034% 375,03 35%
N-2 2,34E18 7437% 255,75 8%

Park’93
N-1 4,90E15 92% 380,62 37%
N-2 2,56E14 99% 320,31 15%

Gupta’90
N-1 9,66E15 84% 772,46 178%
N-2 3,50E15 89% 592,19 113%

CAST New Model
N-1 3,36E16 39% 386,58 39%
N-2 1,38E16 56% 354,91 28%

Kang-Dunn Model
N-1 3,95E15 93% 292,10 5%
N-2 —– —– —– —–

A Tabela 4.10 apresenta os valores experimentais e numéricos de ne− e Ttr obtidos à saída
da tubeira do PWT SCIROCCO para os testes N-1 e N-2. Os valores de erro realçados a
cinzento correspondem a desvios fora do intervalo de incerteza experimental. Como se
pode observar, o modelo desenvolvido nesta tese é o único cujos resultados se encontram
dentro do intervalo de incerteza experimental, com todas as diferenças em relação aos
dados experimentais inferiores a esse limite. Estes resultados indicamque onossomodelo
reproduz de forma eficaz as reações termoquímicas do plasma fracamente ionizado no
interior da tubeira.
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Figura 4.19: Distribuição da temperatura trans-rotacional ao longo da tubeira do PWT Scirocco para os
testes N-1 (b) e N-2 (b). Comparação entre o modelo desenvolvido nesta tese (Our New Model), os dados

experimentais e os modelos CAST New Model e Kang–Dunn [251, 239].
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4.2.4 Validação do código para o modelo MAD implementado

O objetivo desta secção é validar o código no que diz respeito às interações eletromagnéti-
cas no escoamento, avaliando a redução da pressão na parede do objeto de teste provocada
pela aplicação de campos magnéticos.

Após a expansão ao longoda tubeira, o escoamento emnão-equilíbrio termoquímico atinge
um corpo cilíndrico longitudinal na câmara de teste. Nesta zona é gerado um campomag-
nético de indução por um solenoide incorporado no interior do corpo. A corrente aplicada
no solenoide é de 80 A para o teste N-1 e 60 A para o teste N-2, o que corresponde a
um campo magnético máximo no escoamento junto à parede do corpo cilíndrico de 0,8 e
0,6 T, respetivamente. Computacionalmente, o campo magnético é representado por um
dipolo magnético colocado no interior do objeto de teste, a uma distância de 0,075 m do
ponto de estagnação e com um raio de 0,12 m.

A Figura 4.20 apresenta os resultados obtidos comomodelo numérico desenvolvido nesta
tese para a condição de referência (sem campo magnético, B OFF) nos testes N-1 e N-
-2, bem como a comparação com resultados experimentais e numéricos disponíveis na
literatura [239].

Para o teste N-1, correspondente ao caso de entalpia específica mais elevada, verifica-se
claramente que o modelo desenvolvido nesta tese proporciona umamelhor concordância
com os dados experimentais. No ponto de estagnação (Y = 0 m), a diferença em rela-
ção ao valor experimental é de apenas 0,1% para o modelo desenvolvido, enquanto para
os modelos CAST e EMC3NS é de 3,2% e 3,7%, respetivamente. Para o caso de entalpia
específica mais baixa, correspondente ao teste N-2, os valores foram normalizados relati-
vamente à pressão de estagnação, de forma a permitir uma comparação mais adequada.
A diferença entre os dados experimentais e os resultados numéricos obtidos nesta tese
diminui ao longo da parede do corpo cilíndrico, à medida que se aproxima do ponto de
estagnação. Neste ponto observa-se uma excelente concordância com o valor experimen-
tal, tanto para o nosso modelo como para o modelo CAST.

A Figura 4.21 apresenta os contornos damagnitude do campomagnético para o teste N-1,
com destaque para a região do corpo cilíndrico. Para este caso foi aplicado o modelo de
condutividade de Bush, com uma condutividade elétrica de referência (σ0) na camada de
choque de 1 S/m.

A Figura 4.22 apresenta a distribuição de pressão ao longo do corpo cilíndrico para o teste
N-1, com campomagnético aplicado. Os dados experimentais e os resultados dosmodelos
CAST e EMC3NS utilizados para comparação foram retirados da referência [239].

Como se pode observar o modelo desenvolvido nesta tese apresenta uma excelente con-
cordância com os dados experimentais, quando comparado com os resultados dos mo-
delos CAST e EMC3NS. Para o ponto da superfície cilíndrica mais próximo do ponto de
estagnação, em torno de Y = 0,034 m, a diferença entre o valor experimental e o mo-
delo desenvolvido é de apenas 0,3%, enquanto que, para os modelos CAST e EMC3NS, as
diferenças relativamente ao valor experimental são de 2,7 % e 3,5 %, respetivamente.

A Figura 4.23 apresenta uma visão geral do desempenho MAD dos três códigos para o
teste N-1. Apesar do maior desvio dos modelos CAST e EMC3NS em relação aos dados
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Figura 4.20: Distribuição de pressão ao longo do corpo cilíndrico. Comparação entre os dados
experimentais, os modelos CAST e EMC3NS, e o modelo desenvolvido nesta tese (Our Model), para os

testes N-1 (a) e N-2 (b), com B = 0.

experimentais, verifica-se aqui um comportamento semelhante nas curvas.

Para o modelo desenvolvido nesta tese, bem como para os modelos CAST e EMC3NS, a
pressão com e sem campo magnético tende a convergir para o mesmo valor no ponto de
estagnação (Y = 0), o que está de acordo com os dados experimentais. Este comporta-
mento deve-se ao facto de, nesse ponto, a velocidade do escoamento sermínima e paralela
ao campo magnético, o que implica uma densidade de corrente induzida igualmente mí-
nima e, consequentemente, uma força de Lorentz e um trabalho associado praticamente
nulos.
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Figura 4.21: Distribuição do campo magnético para o teste N-1, com Bmax = 0,8 T, com destaque para a
região do corpo cilíndrico (na parte inferior).

Para o teste N-2, o campomagnético tem uma distribuição semelhante à do teste N-1 (ver
Figura 4.21), diferenciando-se apenas pelo valor máximo do campo, que é, neste caso, de
0,6 T. Considerou-se, nesta caso, uma condutividade constante de 0,24 S/m.

A Figura 4.24 apresenta a distribuição de pressão ao longo da superfície do corpo cilín-
drico para o teste N-2 com campo magnético aplicado, assim como a comparação com os
dados experimentais e comos resultados domodelo CASTdisponíveis na referência [239].

A pressão estática normalizada apresenta uma excelente concordância com os valores ex-
perimentais para o nosso modelo. Observa-se também uma boa concordância entre os
resultados do modelo CAST e os dados experimentais, que se aproximam consideravel-
mente dos valores obtidos comomodelo desenvolvido nesta tese na proximidade do ponto
de estagnação.

A Figura 4.25 apresenta uma comparação entre o modelo CAST, o modelo desenvolvido
nesta tese e os dados experimentais, com e sem aplicação de campo magnético. Devido à
proximidade dos resultados, os gráficos são apresentados separadamente para uma me-
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Figura 4.22: Distribuição de pressão ao longo do corpo cilíndrico com campo magnético aplicado (B ON).
Comparação entre os dados experimentais, os modelos CAST e EMC3NS e o modelo desenvolvido nesta tese

(Our Model), para o teste N-1, com Bmax = 0,8 T.

lhor perceção de como os modelos respondem à interação MAD. O modelo desenvolvido
nesta tese (Figura 4.25a) ajusta-se claramente aos dados experimentais, tanto na ausên-
cia de interferências eletromagnéticas (B OFF) como na sua presença (B ON). O modelo
CAST (Figura 4.25b) sobrestima ligeiramente a pressão, independentemente de haver ou
não aplicação do campomagnético. Tal como no teste N-1, a pressão no ponto de estagna-
ção, com e sem interferênciasMAD, tende para omesmo valor, pelosmotivos já referidos,
em conformidade com os resultados experimentais.

Tabela 4.11: Validação do modelo MAD: diferença de pressão superficial entre os dados experimentais e os
resultados de vários modelos numéricos.

B OFF B ON
Teste N-1 N-2 N-1 N-2
Our Model 0,1% 0,12% 0,3% 0,13%
CAST 3,2% 0,17% 2,7% 0,22%
EMC3NS 3,7% —– 3,5% —–

ATabela 4.11mostra a diferença entre os resultados experimentais e os numéricos obtidos
para a pressão na superfície em frente ao corpo cilíndrico, para os dois testes de validação,
N-1 e N-2, nas condições sem e com campo magnético aplicado. Como se pode observar,
para ambos os testes e para ambas as condições, B OFF e BON, oNossoModelo apresenta
a menor diferença relativamente aos resultados experimentais.
Os resultados obtidos confirmam a robustez do código numérico desenvolvido nesta tese
para representar com rigor o escoamento hipersónico de plasmas fracamente ionizados.
Esta capacidade revela-se eficaz em condições complexas de não-equilíbrio termoquímico
e sob influência de interações eletromagnéticas, reforçando a relevância do código para a
modelação destes fenómenos.
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Figura 4.23: Distribuição de pressão ao longo do corpo cilíndrico para o teste N-1, com o campo magnético
aplicado (B ON) e sem campo magnético (B OFF). (a) Comparação entre o modelo desenvolvido (Our
Model), os dados experimentais e o modelo CAST. (b) Comparação entre o modelo desenvolvido (Our

Model), os dados experimentais e o modelo EMC3NS.
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Figura 4.24: Distribuição de pressão ao longo do corpo cilíndrico com campo magnético aplicado (B ON).
Comparação entre os dados experimentais, os modelos CAST e o modelo desenvolvido nesta tese (Our

Model), para o teste N-2, com Bmax = 0,6 T.
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Figura 4.25: Distribuição de pressão ao longo do corpo cilíndrico para o teste N-2, com (B ON) e sem (B
OFF) aplicação de campo magnético. (a) comparação entre o modelo desenvolvido nesta tese e os dados

experimentais. (b) comparação entre o modelo CAST e os dados experimentais.
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Capítulo 5

Modelação do Escoamento em Tubeiras
Hipersónicas

Os túneis de vento constituem uma das ferramentasmais importantes na investigação ae-
rodinâmica. Um dos seus principais componentes é uma tubeira convergente-divergente,
responsável por acelerar o escoamento até atingir números de Mach elevados à saída, si-
mulando as condições experimentadas por uma nave espacial aquando da reentrada na
atmosfera. Torna-se essencial compreender os fenómenos que ocorrem no interior da
tubeira, para obter uma previsão rigorosa do comportamento do escoamento na câmara
de teste, bem como para garantir uma boa caracterização do fluxo. É por esta razão que a
modelação computacional de tubeiras hipersónicas emnão equilíbrio termoquímico cons-
titui um dos objetivos deste trabalho, assim como a investigação de como a entalpia de
estagnação na entrada da tubeira pode influenciar a qualidade do escoamento.
Durante a investigação verificámos que não existiam estudos sobre a influência da ativi-
dade catalítica nas propriedades do escoamento à saída da tubeira e na câmara de teste.
É por esta razão que será também investigado de que forma a atividade catalítica na su-
perfície da tubeira pode afetar as propriedades do escoamento.

5.1 Descrição dos casos de teste

Tabela 5.1: Condições de estagnação à entrada de cada tubeira.

Tubeira h0 (MJ/kg) T0 (K) P0 (kPa)
Nozzle 1 3,3 2800 10335,1
Nozzle 2 7,56 6000 689,5
Nozzle 3 23,8 7204 250

Neste estudo foramutilizadas diferentes tubeiras as quais operamcomdistintas condições
de entalpia específica de estagnação. A Tabela 5.1 apresenta as condições de estagnação
à entrada de cada tubeira em termos de entalpia específica, temperatura e pressão. De-
vido à elevada massa volúmica, considera-se que o escoamento se encontra em equilíbrio
térmico à entrada das tubuladuras, ou seja, (Ttr = Tve).
As condições à entrada das tubeiras Nozzle 1 (Figura 5.1a) e Nozzle 2 (Figura 5.1b) cor-
respondem às dos testes experimentais utilizando o azoto (N2) no tubo de choque EAST
da NASA-Ames [243] e no túnel hipersónico GERL [244], respetivamente. As condições
do Nozzle 3 (Figura 5.1c) correspondem ao teste experimental número 396 realizado no
PWT SCIROCCO [86] para o ar como fluido de teste.
Devido à sua condição de entalpia específica mais elevada o ar encontra-se parcialmente
dissociado à entrada do Nozzle 3. A Tabela 5.2 mostra a composição do escoamento em
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(a) Nozzle 1

(b) Nozzle 2

(c) Nozzle 3

Figura 5.1: Geometria e condições à entrada das tubeiras.
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Tabela 5.2: Fração mássica à entrada do Nozzle 3.

N2 O2 NO N O
0,4542 0,0001312 0,007301 0,3132 0,2251

termos da fração mássica das espécies para o Nozzle 3. Para as restantes tubeiras o esco-
amento é composto por N2 a 100%.

5.2 Análise de independência da malha

Tabela 5.3: Número de células das malhas utilizadas na análise de independência.

Malha Nozzle 1 Nozzle 2 Nozzle 3
Coarse 165 1260 13490
Medium 682 2670 27540
Fine 1645 5720 66330

De forma a garantir a precisão numérica dos resultados, foi realizado um estudo de con-
vergência das malhas utilizando o método de extrapolação de Richardson, com três ma-
lhas diferentes para cada tubeira, conforme apresentado na Tabela 5.3. Considerando a
axisimetria do escoamento, as malhas computacionais foram aplicadas numa fração de
cada tubeira aplicando a condição de wedge.

As Figuras 5.2a, 5.2b e 5.2c apresentamapressão estática e a temperatura trans-rotacional
à saída das tubeiras (Nozzle 1, 2 e 3, respetivamente) em função do espaçamento damalha,
bem como as soluções contínuas extrapoladas, correspondentes a h = 0.

Tabela 5.4: Estimativa da incerteza de discretização para as malhas finas

Nozzle 1 Nozzle 2 Nozzle 3
Pressão 3,3% 5,7% 4,6%

Temperatura 1,7% 4,2% 3,3%

Com base nos índices de convergência da malha (GCI) obtidos para cada tubeira, cuja
magnitude é proporcional à incerteza devido à discretização do domínio, foi possível ve-
rificar que a malha fina revelou ser a mais adequada, com a maioria dos GCI inferiores
a 5%, conforme apresentado na Tabela 5.4. Assim, as malhas finas serão utilizadas para
obter os resultados apresentados nas próximas secções.

5.3 Efeitos de entalpia e de não-equilíbrio

Durante a expansão do escoamento no interior da tubeira a energia associada aos graus
de liberdade de translação e de rotação baixa abruptamente. Em contrapartida, a energia
associada aos modos vibracional e eletrónico mantém-se elevada, a temperaturas próxi-
mas da temperatura de estagnação. Isto faz com que o fluido experimente uma condição
de não equilíbrio térmico, que pode prevalecer ao longo de toda a tubeira e alterar a quali-
dade do escoamento à saída da mesma. Nesta secção será avaliado o impacto da entalpia
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Figura 5.2: Análise de independência da malha: pressão estática e temperatura trans-rotacional à saída do
nozzle em função do espaçamento da malha, h
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Tabela 5.5: Razão de expansão e diferenças de temperatura, pressão e número de Mach entre as condições
de equilíbrio e não-equilíbrio.

Tubeira Razão de Expansão Dif. de Temperatura (%) Dif. de Pressão (%) Dif. de Mach (%)
Nozzle 1 12 19 11 8
Nozzle 2 576 38 35 17
Nozzle 3 236 16 12 9

específica de estagnação no reservatório da tubeira na qualidade do escoamento na secção
de teste, em termos do não-equilíbrio termoquímico.

AFigura 5.3 apresenta a razão entre as condições de equilíbrio e não-equilíbrio vibracional
ao longo do eixo central de cada tubeira. De forma a permitir uma comparação adequada
das propriedades do escoamento entre as diferentes tubeiras, todas as entradas foram
transladadas para X = 0m. A razão entre as propriedades do escoamento em condições
de equilíbrio e não-equilíbrio é representada em função deX/L, sendo L o comprimento
de cada tubeira.

É possível observar um comportamento consistente entre todas as tubeiras. A razão de
temperatura entre as condições de equilíbrio e de não-equilíbrio aumenta ao longo das
tubeiras (Figura 5.3a). Omesmo se verifica para a razão de pressão estática (Figura 5.3b).
A temperatura é mais elevada nas condições de equilíbrio, uma vez que toda a entalpia é
convertida em energia cinética de expansão do escoamento. Em contrapartida, em condi-
ções de não-equilíbrio termoquímico, parte da energia é também convertida em energia
vibracional, eletrónica e química. Consequentemente, a pressão estática é inferior nas
condições de não-equilíbrio, conforme previsto pela equação de estado.

Verifica-se também que o efeito de não-equilíbrio se intensifica ao longo de todas as tu-
beiras, o que é igualmente confirmado pela análise da razão do número de Mach, que de
uma forma geral diminui de forma consistente ao longo das tubeiras (Figura 5.3c).

Embora se possa concluir que o grau de não-equilíbrio aumenta ao longo das tubeiras,
não é possível inferir o impacto da entalpia específica de estagnação com base apenas na
utilização das três tubeiras consideradas. O Nozzle 2 foi aquele que apresentou o maior
impacto de não-equilíbrio nas propriedades do escoamento, no entanto, não correspon-
deu àquele com maior ou menor entalpia específica.

A Tabela 5.5 mostra a comparação entre a razão de expansão e as diferenças entre os
resultados de equilíbrio e não-equilíbrio para a temperatura, a pressão e o número de
Mach. Analisando as razões de expansão, que são de 12, 576 e 236 para o Nozzle 1, Nozzle
2 e Nozzle 3, respetivamente, verifica-se que a tubeira com a maior razão de expansão
(Nozzle 2) é a que apresenta os efeitos de não-equilíbrio mais pronunciados.

A Figura 5.4 apresenta a distribuição de temperatura ao longo do eixo central do Nozzle 2,
bem como o contorno do número de Mach, considerando condições de equilíbrio e de
não-equilíbrio. É possível observar que o número de Mach é mais elevado nas condições
de não-equilíbrio. Imediatamente após a garganta o número de Mach nas condições de
não-equilíbrio cresce de forma mais rápida e atinge valores superiores aos verificados em
equilíbrio.

Este comportamento é igualmente evidenciado na distribuição de temperatura. A linha
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Figura 5.3: Distribuição de temperatura, pressão e número de Mach ao longo do eixo central das tubeiras.
Razão entre equilíbrio (Eq) e não-equilíbrio (non-Eq).
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Figura 5.4: Nozzle 2: Distribuição de temperatura ao longo do eixo central e contorno do número de Mach,
considerando condições de equilíbrio e de não-equilíbrio.

vertical a traço interrompido assinala o ponto de congelamento da temperatura vibro-ele-
trónica (em torno de X = 0,18m). A rápida expansão do gás a partir de uma zona de alta
temperatura provoca uma queda abrupta da temperatura trans-rotacional (Ttr), enquanto
a temperatura vibro-eletrónica (Tve) se mantém mais elevada. À saída da tubeira as dife-
renças entre as condições de equilíbrio e de não-equilíbrio são de 17% para o número de
Mach, 35% para a pressão e 38% para a temperatura.

Tabela 5.6: Condições de estagnação à entrada do Nozzle 2.

h0 (MJ/kg) T0 (K) P0 (kPa)
4,92 4000 1379,0
5,98 4800 3447,4
7,56 6000 689,50

Com o intuito de compreender os efeitos da entalpia específica no não-equilíbrio termo-
químico, é realizada uma análise detalhada utilizando três condições de estagnação dis-
tintas para o Nozzle 2 (que corresponde à tubeira com maior razão de expansão), con-
forme apresentado na Tabela 5.6. Para além da condição previamente considerada de
7,56 MJ/kg, duas condições adicionais de 4,92 MJ/kg e 5,98 MJ/kg são analisadas neste
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estudo comparativo, considerando aqui a mesma tubeira.

A Figura 5.5 apresenta as razões entre as condições de equilíbrio e de não-equilíbrio para a
temperatura, pressão estática e número de Mach ao longo da direção axial, considerando
as três condições de entalpia específica de estagnação analisadas para o Nozzle 2. O ponto
de congelamento da temperatura vibro-eletrónica está assinalado com uma linha vertical
a traço interrompido em X = 0,18m.

Analisando as razões de temperatura e de pressão apresentadas nas Figuras 5.5a e 5.5b,
respetivamente, na região de não-equilíbrio, isto é, antes do ponto de congelamento, ve-
rifica-se que a razão entre as condições de equilíbrio e de não-equilíbrio é mais elevada
para a condição de entalpia específica mais baixa (h0 = 4,92MJ/kg). Tal deve-se ao facto
de o tempo de relaxação, que quantifica o tempo necessário para que a energia vibro-ele-
trónica atinja o equilíbrio com a energia trans-rotacional, ser inversamente proporcional
à pressão e altamente dependente da temperatura.

Após o ponto de congelamento, observa-se uma alteração significativa no comportamento
das curvas: a razão entre as temperaturas e pressões em equilíbrio e em não-equilíbrio
passa a ser inferior para a condição de entalpia específica mais baixa e superior para a
condição de entalpia específica mais elevada.

A razão do número de Mach apresentada na Figura 5.5c é inferior para a condição de en-
talpia específicamais baixa antes do ponto de congelamento, invertendo-se esta tendência
após o ponto de congelamento. Este comportamento é consistente com o observado nas
razões de temperatura e de pressão, uma vez que o número de Mach é inversamente pro-
porcional à velocidade local do som, a qual é proporcional à temperatura do escoamento.

Com base nestes resultados, verifica-se que, após o ponto de congelamento, a diferença
entre os resultados de equilíbrio e de não-equilíbrio aumenta ao longo da tubeira àmedida
que a entalpia específica de estagnação aumenta. A partir deste ponto, a transferência de
energia entre os modos vibro-eletrónico e trans-rotacional torna-se extremamente lenta,
uma vez que o tempo de relaxação se tornamuito elevado, devido à diminuição da pressão
e da temperatura ao longo da tubeira.

Consequentemente, a contribuição do não-equilíbrio vibro-eletrónico para as proprieda-
des do escoamentomantém-se significativa, sobretudo àmedida que a entalpia específica
de estagnação e correspondentemente a temperatura de estagnação aumentam. Por este
motivo o impacto dos efeitos de não-equilíbrio nas propriedades do escoamento torna-se
mais acentuado para entalpias específicas de estagnação mais elevadas.

A Tabela 5.7 apresenta um resumo das propriedades do escoamento à saída do Nozzle 2,
nomeadamente a temperatura, a pressão e o número deMach, tanto para as condições de
equilíbrio como de não-equilíbrio, assim como a diferença entre ambas. É possível con-
firmar que, para todas as propriedades consideradas, o grau de não-equilíbrio aumenta
com o aumento da entalpia específica de estagnação. Como exemplo, no caso da pressão,
a diferença entre as soluções de equilíbrio e de não-equilíbrio é de 28 % para uma entalpia
específica de estagnação de aproximadamente 5 MJ/kg, de 30% para cerca de 6 MJ/kg, e
aumenta para 35 % quando a entalpia específica é de 7,56 MJ/kg.

116



X (m)

T
em

pe
ra

tu
re

 R
at

io
, E

q/
no

n-
E

q

0 0.3 0.6 0.9 1.21

1.1

1.2

1.3

1.4

1.5

1.6

1.7

h = 4.92 MJ/kg
h = 5.98 MJ/kg
h = 7.56 MJ/kg

(a) Temperatura

X (m)

P
re

ss
ur

e 
R

at
io

, E
q/

no
n-

E
q

0 0.3 0.6 0.9 1.21

1.1

1.2

1.3

1.4

1.5

1.6

h = 4.92 MJ/kg
h = 5.98 MJ/kg
h = 7.56 MJ/kg

(b) Pressão

X (m)

M
ac

h 
R

at
io

, E
q/

no
n-

E
q

0 0.3 0.6 0.9 1.20.8

0.84

0.88

0.92

0.96

1

h = 4.92 MJ/kg
h = 5.98 MJ/kg
h = 7.56 MJ/kg

(c) Número de Mach

Figura 5.5: Nozzle 2: razão de temperatura (a), pressão (b) e número de Mach (c) entre as condições de
equilíbrio (Eq) e de não-equilíbrio (NEq), para diferentes entalpias específicas de estagnação. Distribuição

ao longo do eixo central.
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Tabela 5.7: Temperatura, pressão e número de Mach à saída do Nozzle 2: efeitos da entalpia específica no
não-equilíbrio.

4,92 MJ/kg 5,98 MJ/kg 7,56 MJ/kg

Temperatura (K)
Equilíbrio 301 382 534

Não-equilíbrio 207 262 331
Diferença 31% 31,5% 38%

Pressão (Pa)
Equilíbrio 42,4 109 26

Não-equilíbrio 30,5 76,6 17
Diferença 28% 30% 35%

Mach
Equilíbrio 8,6 8,4 8,0

Não-equilíbrio 9,9 9,8 9,6
Diferença 13% 14% 17%

5.4 Efeitos catalíticos da parede

Habitualmente, nos cálculos associados a túneis de vento, a atividade catalítica da parede
da tubeira não é considerada para condições de entalpia relativamente baixas. Por outro
lado, em condições de entalpia elevada, alguns autores consideram a parede totalmente
catalítica enquanto outros adotam a condição de parede não catalítica [34].

Neste estudo será realizada uma análise quantitativa da influência da condição catalítica
da parede nas propriedades do escoamento no interior da tubeira, o que é particularmente
relevante tendo em conta a importância dos túneis de vento na investigação experimental
e na caracterização numérica do escoamento em torno de veículos hipersónicos.

A tubeira utilizada nesta investigação corresponde ao Nozzle 3, com uma entalpia especí-
fica de estagnação à entrada de 23,8MJ/kg e o escoamento composto por umamistura de
ar parcialmente dissociado, conforme consta nas Tabelas 5.1 e 5.2. Para a parede não-ca-
talítica considera-se a inexistência de reações na parede, enquanto na parede totalmente
catalítica assume-se que as reações de recombinação resultam emoxigéniomolecular (O2)
e azoto (N2), com frações mássicas de 0,21 e 0,79, respetivamente.

A Figura 5.6mostra o fluxo de calor para as paredes não-catalítica (NC) e totalmente cata-
lítica (FC). É possível observar que o fluxo de calor é maior quando se consideram condi-
ções totalmente catalíticas. A razão média entre o fluxo de calor para paredes totalmente
catalíticas e não-catalíticas é cerca de 2, o que está de acordo com o que é reportado para
as cápsulas de reentrada [257, 258]. Como esperado, o fluxo de calor na parede é maior
nas zonas de alta temperatura e diminui à medida que se desloca da configuração C para
a F.

A Figura 5.7 mostra a comparação entre as propriedades do escoamento calculadas à sa-
ída da configuração intermédia E para as condições de parede não-catalítica e totalmente
catalítica. Embora as configurações C, D e F apresentem valores diferentes, o comporta-
mento da distribuição é semelhante. A análise quantitativa para as diferentes configura-
ções do Nozzle 3 será efetuada mais adiante neste trabalho.

Como se pode observar na Figura 5.7a, o número de Mach é inferior quando se considera
a parede totalmente catalítica. Quando a parede é totalmente catalítica a recombinação
de átomos junto à parede provoca o aumento da energia do fluido e consequentemente a
subida da temperatura nessa região (Figura 5.7b). É possível verificar que a camada limite
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Figura 5.6: Distribuição do fluxo de calor na parede. Comparação entre parede não-catalítica (NC) e parede
totalmente catalítica (FC). As linhas tracejadas correspondem à saída das configurações C, D, E e F do

Nozzle 3.

térmica crescemais rapidamente para a condição totalmente catalítica quando comparada
com a parede não-catalítica. Este maior gradiente de temperatura faz com que a tempera-
tura no núcleo do escoamento seja superior, o que provoca um incremento da velocidade
do som com a consequente diminuição do número de Mach.

O maior gradiente de temperatura na camada limite térmica para a parede totalmente
catalítica é também evidente na temperatura vibro-eletrónica ( Figura 5.7c), mas no nú-
cleo do escoamento, contrariamente ao que sucede com a temperatura trans-rotacional, a
temperatura vibro-eletrónica é menor para a condição totalmente catalítica. Isto deve-se
ao facto de a pressão estática ser maior para condições de parede totalmente catalítica,
conforme se observa na Figura 5.7d. A pressão é maior, como esperado, de acordo com a
equação de estado.

Conforme estabelecido pela fórmula de Millikan e White [217], o tempo de relaxação é
inversamente proporcional à pressão. Um aumento da pressão causa a diminuição do
tempo de relaxação, o que por sua vez aumenta a troca de energia entre os modos trans-
-rotacionais e vibro-eletrónico, de acordo com a equação de Landau e Teller [216]. Esta é
a razão pela qual a temperatura vibro-eletrónica é inferior no núcleo do escoamento para
a condição de parede totalmente catalítica.

A Figura 5.8 apresenta as propriedades do escoamento e a razão entre as condições to-
talmente catalítica e não-catalítica à saída do Nozzle 3, permitindo obter uma perspetiva
sobre o comportamento dos parâmetros no núcleo do escoamento para as quatro confi-
gurações.

119



Figura 5.7: Número de Mach (a), temperatura trans-rotacional (b), temperatura vibro-eletrónica (c) e
distribuição da pressão estática (d) à saída da tubeira E. Comparação entre a parede não-catalítica (NC) e a

totalmente catalítica (FC).

O número de Mach aumenta desde XC até XF para ambas as condições, como é fisica-
mente esperado. É possível observar que, para a condição não-catalítica, o número de
Mach cresce mais rapidamente do que para a condição totalmente catalítica. Tal pode
ser confirmado na Figura 5.9, que apresenta o contorno do número de Mach para con-
dições de parede não-catalítica (em cima) e totalmente catalítica (em baixo). Como con-
sequência, a razão FC/NC diminui de XC para XF . Este resultado é importante porque
demonstra, não só a importância da razão de expansão no número de Mach que pode ser
alcançado na saída de uma dada tubeira mas, também, até que ponto esta razão faz com
que a diferença entre o número deMach em condições não-catalíticas e totalmente catalí-
ticas é significativa em termos práticos. Posteriormente iremos quantificar o impacto da
razão de expansão nas propriedades do escoamento em termos de parede não-catalítica e
totalmente catalítica.

A temperatura trans-rotacional (Figura 5.8b) e a pressão estática (Figura 5.8d) seguem
a mesma tendência. Ambas diminuem à medida que o gás se expande de XC para XF .
Os resultados para a parede totalmente catalítica são superiores aos da parede não-cata-
lítica, pelo mesmo motivo explicado para a configuração E (Figuras 5.7b e Figuras 5.7d).
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Figura 5.8: Comparação entre o número de Mach (a), temperatura trans-rotacional (b), temperatura
vibro-eletrónica (c) e pressão estática (d) à saída do Nozzle 3 (configurações C, D, E e F). Razão entre os

resultados para condições não-catalíticas e totalmente catalíticas (FC/NC).

A diferença entre as condições totalmente catalítica e não-catalítica diminui em termos
absolutos ao mover-se de XC para XF , mas a razão entre elas aumenta.
A temperatura vibro-eletrónica (Figura 5.8c) é inferior para a condição totalmente cata-
lítica, o que é expectável devido à maior pressão observada nessa condição. É evidente a
uniformidade de Tve ao longo de XC a XF , o que se deve ao facto de a temperatura vibro-
-eletrónica estar já congelada antes de atingir XC . A Figura 5.10mostra que a temperatura
vibracional congela em X = 1,8 m, com valores de 3314 K e 3306 K para as condições não-
-catalítica e totalmente catalítica, respetivamente. A razão entre as condições totalmente
catalítica e não-catalítica também se mantém constante, conforme esperado.
Através destes resultados foi possível descobrir que, em geral, com exceção da tempera-
tura vibro-eletrónica, que se congela no interior da tubeira, a razão de expansão influencia
o impacto da condição catalítica da parede nas propriedades do escoamento. A razão entre
os resultados para a parede totalmente catalítica e a não-catalítica aumenta para a tempe-
ratura trans-rotacional e pressão estática e diminui para o número deMach, àmedida que
a razão de expansão da tubeira aumenta. A Tabela 5.8 mostra a diferença entre as pro-
priedades obtidas no núcleo do escoamento das diferentes configurações do Nozzle 3. A
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Figura 5.9: Contorno do número de Mach no Nozzle 3 para condição de parede não-catalítica (em cima) e
totalmente catalítica (em baixo).

Tabela 5.8: Diferença (%) entre os parâmetros do escoamento para condições de parede não-catalítica e
totalmente catalítica. Influência da razão de expansão (ER).

ER Mach Ttr Tve Pressão

XC 145 0,9% 1,6% 0,3% 4,3%

XD 236 1,1% 2,0% 0,3% 5,6%

XE 325 1,2% 2,2% 0,3% 6,2%

XF 679 1,5% 2,9% 0,3% 8,2%

partir deste resultado, podemos afirmar que, usando a condição de parede não-catalítica,
obtém-se um valor de pressão na configuração F que é 8,2% inferior ao valor que obte-
ríamos para a mesma tubeira considerando a condição de parede totalmente catalítica.
Esta diferença é de 2,9% para a temperatura trans-rotacional e de 1,5% para o número de
Mach.

Assim, de acordo com os resultados desta investigação, quantomaior a razão de expansão
maior será a diferença entre os resultados não-catalíticos e totalmente catalíticos. Isto é
razoável, pois razões de expansão maiores implicam maior espessura da camada-limite.
Consequentemente, o aumento dos gradientes de temperatura que ocorrem na camada
limite devido à recombinação dos átomos na parede totalmente catalítica terão maior in-
fluência no núcleo do escoamento.
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Figura 5.10: Distribuição de temperatura no eixo central do Nozzle 3 para condições de parede
não-catalítica (NC) e totalmente catalítica (FC).

A razão de expansão da configuração F é aproximadamente o dobro da razão de expansão
da configuração E. Ao passar de E para a F a diferença nos resultados entre as condições
não-catalíticas e totalmente catalíticas aumentará 21% para o número de Mach e 25%
para a temperatura trans-rotacional e pressão. Da tubeira D para a E a razão de expansão
aumenta 1,63 e a diferença entre as condições de parede não-catalítica e totalmente cata-
lítica aumentará 18%, 20% e 23% para o número de Mach, temperatura trans-rotacional
e pressão estática, respetivamente. De C para D a razão de expansão aumenta 1,38 e a di-
ferença entre as condições não-catalítica e totalmente catalítica aumentará 7%, 11% e 9%
para número o deMach, temperatura trans-rotacional e pressão estática, respetivamente.

Estes resultados podem ser considerados uma referência para futuras análises computaci-
onais de escoamentos em tubeiras hipersónicas ao estimar as propriedades do escoamento
à saída da tubeira para diferentes condições de teste de elevada entalpia.

Através dos resultados da Tabela 5.8, considerando a pressão estática como variável de
referência e admitindo uma discrepância máxima admissível de 5%, verifica-se que para
uma tubeira com razão de expansão de 145 a diferença de pressão entre as condições não
catalítica e totalmente catalítica é de 4,3%. Assim, neste caso, pode assumir-se nas simula-
ções numéricas a simplificação de parede não catalítica sem alterações significativas nas
propriedades do escoamento. Por outro lado, para as mesmas condições de estagnação
numa tubeira com razão de expansão de 236, a diferença de pressão entre as paredes não
catalítica e totalmente catalítica é de 5,6%, ultrapassando o limite máximo de 5%. Torna-
-se assim necessário modelar a atividade catalítica da parede para garantir uma previsão
adequada das propriedades do escoamento à saída da tubeira e na câmara de teste. A
escolha dos 5% de discrepância máxima está associada ao valor do erro de inferência con-
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siderado na calibração dos túneis de vento hipersónicos, que geralmente é de 5% [259].
Usando uma tubeira com razão de expansão de 679, a diferença de pressão entre os dois
tipos de parede aumenta para 8,2%.
Combase nestes resultados, conclui-se que para razões de expansão superiores a 186 (cor-
respondente a um número de Mach de 8,6) torna-se necessário modelar a atividade cata-
lítica da parede na simulação do escoamento no interior de tubeiras hipersónicas.
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Capítulo 6

Aplicações em Escoamentos Hipersónicos
MAD

Os escoamentos hipersónicos colocam uma série de desafios significativos que devem ser
superados para garantir a segurança e o desempenho de veículos que operam a essas ve-
locidades. Um dos principais desafios é o aquecimento aerodinâmico, resultante da com-
pressão intensa do ar e também das forças de resistência viscosa ao longo das superfícies
do veículo. As temperaturas alcançadas podem atingir níveis críticos, comprometendo a
integridade dos materiais utilizados nas estruturas.

Para alémdo aquecimento, a resistência dosmateriais constitui uma preocupação central.
Estes devem suportar não apenas temperaturas elevadas, mas também forças aerodinâ-
micas intensas e tensões térmicas derivadas de gradientes de temperatura abruptos.

Outro desafio crucial é a realização de ensaios experimentais e a validação de modelos
numéricos. Tal como foi visto nos capítulos anteriores, as condições hipersónicas são
extremamente difíceis de reproduzir em ambiente controlado e requerem infraestruturas
sofisticadas, como os túneis de vento hipersónicos, cuja construção e operação envolvem
custos elevados. A validação das simulações numéricas com os dados experimentais é
fundamental para garantir a fiabilidade dos modelos e a previsão do comportamento real
dos veículos em voo.

Neste capítulo serão apresentadas propostas de aplicação que visam abordar estes de-
safios, explorando soluções inovadoras com potencial para melhorar o desempenho e a
segurança dos escoamentos hipersónicos. As aplicações consideradas podem ser imple-
mentadas no design de túneis de vento de plasma e em veículos hipersónicos, bem como
na certificação de sistemas de proteção térmica com interações magnetoaerodinâmicas.

6.1 Análise do PWT SCIROCCO: avaliação do desempenho

de novas tubeiras de perfil contornado

Comoobjetivo demelhorar o desempenho do túnel de vento de plasmaSCIROCCOnoque
diz respeito aos efeitos de não-equilíbrio, à uniformidade do escoamento, e às interações
MAD, foram concebidas novas tubeiras de perfil contornado (contoured nozzles), cujo
desempenho foi analisado e comparado com o da tubeira de perfil cónico convencional
(conical nozzle) atualmente em uso.

Conforme discutido na secção 2.2.1, é necessário considerar que as tubeiras curtas são fre-
quentemente utilizadas em PWT com o objetivo de minimizar as perdas de entalpia total
e atenuar a redução da razão de expansão efetiva provocada pelo crescimento da camada
limite. Além disso, é necessário prestar particular atenção à escolha do ângulo inicial de
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expansão, de forma a evitar a separação do escoamento. Torna-se assim necessário alcan-
çar um compromisso entre a qualidade do escoamento e as perdas de entalpia durante o
design de novas tubeiras.
A atenção será centrada na secção divergente da tubeira, uma vez que a parte convergente
da atual tubeira do SCIROCCO já apresenta um perfil contornado. Assim, será mantido o
mesmo diâmetro de garganta da configuração convencional de tubeira cónica, bem como
o mesmo diâmetro de saída. O objetivo consiste em desenvolver uma geometria contor-
nada em forma de sino para a secção divergente. Esta escolha é considerada fiável, dado
que as tubeiras contornadas com perfil em sino têm demonstrado oferecer vantagens sig-
nificativas [260]:

• são particularmente eficazes na mitigação dos efeitos viscosos;

• permitem um ângulo de divergência relativamente elevado imediatamente após a
garganta, ao mesmo tempo que recuperam as características do escoamento axial
na saída;

• possibilitam uma redução do comprimento total da tubeira necessário para atingir
uma dada razão de expansão, em comparação comuma tubeira cónica, o que resulta
num desenvolvimento inferior da camada sub-sónica viscosa na saída da secção di-
vergente.

Nesta investigação foi escolhida como referência a configuração da tubeira cónica D do
SCIROCCO (Nozzle D), com um diâmetro de saída de aproximadamente 1150 mm e uma
razão de expansão de 236, conforme representado anteriormente na Figura 4.13. A tu-
beira contornada projetada será axisimétrica emanterá osmesmos diâmetros de garganta
e de saída da tubeira cónica, conservando assim a mesma razão de expansão.
Ométodo utilizado para gerar a secção divergente das novas tubeiras baseia-se na conhe-
cida aproximação parabólica do método das características (MOC) para um contorno em
forma de sino, tal como originalmente formulado por Rao [261]. A Figura 6.1a ilustra a
conceção com esta abordagem. A partir da garganta, com raio Rt, o contorno segue ini-
cialmente um arco circular com raio 0,382Rt, seguido de uma secção parabólica com um
ângulo de expansão inicial θn. Esta parábola prolonga-se ao longo do comprimento L até
à saída da tubeira, onde o ângulo de expansão final é θe. Considerando um sistema de
coordenadas em que o eixo axial x passa pela linha de simetria e o eixo radial y passa pelo
centro da garganta, o arco circular e a parábola são descritas pelas Equações 6.1 e 6.2,
respetivamente [262]:

x2 +
(
y − (Rt + 0,382Rt)

)2
= (0,382Rt)

2 , (6.1)

x = ay2 + by + c , (6.2)
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em que os coeficientes a, b e c são determinados pelas derivadas no ponto em que o arco
circular encontra o início da parábola, xn:

dy

dx
= tan(θn) =

xn√
(0,382Rt)2 − x2

, (6.3)

xn = aRn
2 + bRn + c, (6.4)

dy

dx
= tan(θn) =

1

2aRn + b
, (6.5)

dy

dx
= tan(θe) =

1

2aRe + b
. (6.6)

Escrito na forma matricial, o sistema de equações pode ser resolvido para determinar os
coeficientes:

2Rn 1 0

2Re 1 0

Rn
2 Rn 1


ab
c

 =


1

tan(θn)
1

tan(θe)

xn

 . (6.7)

Tabela 6.1: Propriedades geométricas das tubeiras contornadas comparadas com a tubeira cónica de
referência.

Nozzle L (m) θn(◦ ) θe(◦ )
D 3,31 10 10
11-9 3,27 11 9
20-7 3,02 20 7

De acordo com o relatório da AEDC [92], o ângulo de inflexão da tubeira (θn) deve ser
inferior a 12◦ para garantir a uniformidade do escoamento. O ângulo de saída (θe) é ti-
picamente mantido abaixo de 10◦ [262]. Com base nestas diretrizes são propostas duas
tubeiras contornadas: uma com um ângulo de inflexão de 11◦ e um ângulo de saída de
9◦, designada por Nozzle 11-9 e outra mais curta, com um ângulo de inflexão de 20◦ e um
ângulo de saída de 7◦, designada por Nozzle 20-7.

A Figura 6.1b ilustra a tubeira cónica D (Nozzle D) juntamente com os dois novosmodelos
contornados. Como se observa, as três tubeiras partilham a mesma secção convergente,
bem como os mesmos diâmetros de garganta e de saída, diferindo apenas no compri-
mento total. O ângulo de inflexão de 20◦ no Nozzle 20-7 foi selecionado por se encontrar
próximo do valor máximo que não induz a separação do escoamento. O Nozzle 11-9 é
geometricamente muito semelhante à tubeira cónica. A mesma foi concebida como um
caso intermédio, prevendo-se que produza resultados próximos dos do Nozzle D e que
funcione como um indicador da capacidade preditiva do novo perfil contornado.

Na Tabela 6.1 estão listadas as propriedades geométricas das tubeiras contornadas, in-
cluindo o ângulo de inflexão, o ângulo de saída e o comprimento. Para fins de compara-
ção apresentam-se também as mesmas propriedades para a tubeira cónica de referência
(Nozzle D), que possui um ângulo de expansão de 10◦.
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Figura 6.1: (a) Aproximação parabólica do método das características utilizado para gerar as tubeiras
contornadas; (b) contornos das tubeiras projetadas.

Tabela 6.2: Condições de estagnação à entrada das tubeiras

h0 (MJ/kg) P0 (kPa) T0 (K) YN2 YO2 YNO YN YO

23,8 250 7204 0,4542 0,0001312 0,007301 0,3132 0,2251

A Tabela 6.2 apresenta as condições de estagnação nas entradas das tubeiras utilizadas
na presente investigação, incluindo a entalpia específica, a temperatura (considerada em
equilíbrio no reservatório), a pressão e as fracções mássicas das espécies [34].

Nas próximas secções será apresentada a avaliação de desempenho para as tubeiras con-
sideradas, com foco na uniformidade do escoamento, nos processos de não-equilíbrio ter-
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moquímico e nas interações MAD.

6.1.1 Uniformidade do escoamento e perdas de entalpia

Tabela 6.3: Espessura da camada limite, diâmetro efetivo e razão de expansão efetiva à saída das tubeiras.

Nozzle D Nozzle 11-9 Nozzle 20-7
δBL (m) 0,168 0,167 0,159

De Efetivo (m) 0,815 0,817 0,832
ER Efetiva 117,6 118,3 122,7

A Figura 6.2 apresenta a componente axial do vetor velocidade à saída de cada Nozzle
com uma ampliação da região da camada limite (a), e a distribuição do número de Mach
ao longo dos eixos dos Nozzles (b). Como se pode observar, a camada limite é significati-
vamente mais espessa no Nozzle D em comparação com oNozzle 20-7. Devido à reduzida
diferença de comprimento, a espessura da camada limite entre o Nozzle D e o Nozzle 11-
-9 é muito semelhante. A Tabela 6.3 apresenta os valores da espessura da camada limite
(δBL), do diâmetro efetivo (De) e da razão de expansão efetiva (ER) à saída de cadaNozzle.
Pode-se evidenciar claramente o impacto da camada limite no diâmetro de saída efetivo
e na razão de expansão efetiva.

Observa-se um aumento da razão de expansão efetiva de aproximadamente 0,6% para o
Nozzle 11-9 e 4,3% para o Nozzle 20-7, em comparação com o Nozzle cónico D. Este au-
mento, combinado com os ângulos iniciais de expansão mais elevados, 20◦ para o Nozzle
20-7 e 11◦ para o Nozzle 11-9, contribui para um incremento do número de Mach nos per-
fis contornados. Como ilustrado na Figura 6.2b, o número de Mach à saída é 4% superior
para o Nozzle 11-9 e 19% superior para o Nozzle 20-7, comparativamente com Nozzle D.

Além disso, são também observadas irregularidades na distribuição do número de Mach,
caracterizadas por ressaltos distintos ao longo dos perfis dos Nozzles contornados. Para
clarificar este aspeto foram gerados gráficos da distribuição de pressão ao longo das pa-
redes dos Nozzles (Figura 6.3a) e ao longo dos eixos dos Nozzles (Figura 6.3b).

A distribuição de pressão ao longo das paredes dos Nozzles revela gradientes de pressão
suave e contínuos, sem regiões significativamente adversas que indiciem a separação da
camada limite.

Em contraste, a distribuição de pressão ao longo dos eixos apresenta instabilidades nos
Nozzles contornados, semelhantes às irregularidades observadas na distribuição do nú-
mero de Mach. Estes ressaltos não são artefactos numéricos, mas sim fenómenos físicos
que resultam da geometria do Nozzle e têm origem no ângulo de inflexão próximo da gar-
ganta, que introduz variações acentuadas na curvatura do contorno da parede. Esta infle-
xão geométrica gera gradientes de pressão adversos, conduzindo a interações de ondas de
choque como ilustrado nos contornos de pressão na região da garganta (ver Figura 6.4).
Estas interações perturbam localmente o escoamento, originando variações não monóto-
nas nas propriedades do escoamento.

Os ressaltos observados nos perfis dos Nozzles contornados são consistentes com per-
turbações localizadas do escoamento, causadas por interações entre ondas de choque e a
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Figura 6.2: (a) Perfis de velocidade axial à saída e (b) número de Mach ao longo dos eixos dos Nozzles.

camada limite. Estas perturbações não afetam a estabilidade global da solução, mas evi-
denciam a sensibilidade do escoamento a variações geométricas no Nozzle. Além disso,
o escoamento recupera rapidamente a jusante destas interações, sem que se observem
sinais de inversão ou separação do escoamento na secção de teste.

Tabela 6.4: Angularidade do escoamento (em graus) à saída de cada tubeira: valores no eixo central e
valores médios no núcleo do escoamento.

Angularidade Nozzle D Nozzle 11-9 Nozzle 20-7
Centro (Y=0) 0,066 0,061 0,051
Núcleo (média) 3,21 2,93 2,15

A Figura 6.5 apresenta a angularidade do escoamento à saída de cada Nozzle. Verifica-se
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Figura 6.3: Distribuição de pressão (a) ao longo das paredes dos Nozzles e (b) ao longo dos eixos dos
Nozzles.

de forma consistente e em todos os casos que no eixo do Nozzle (Y = 0 m) a angularidade
do escoamento é aproximadamente 0◦. Àmedida que se desloca do centro do escoamento
para as paredes a angularidade aumenta. O Nozzle 20-7 apresenta o melhor comporta-
mento, seguido pelo Nozzle 11-9, sendo o Nozzle cónico D aquele que exibe maior angu-
laridade. No núcleo do escoamento a angularidade média é de 2,15◦ para o Nozzle 20-7,
2,93◦ para o Nozzle 11-9 e 3,21◦ para o Nozzle D. A Tabela 6.4 resume os resultados da
angularidade do escoamento para cada Nozzle.

A Figura 6.6(a) ilustra a distribuição da entalpia específica (h) e da entropia específica (s)
ao longo dos eixos dosNozzles. Na região convergente a entalpia específica diminui a uma
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(a) Nozzle D

(b) Nozzle 11-9

(c) Nozzle 20-7

Figura 6.4: Pressão na região da garganta: (a) o Nozzle cónico D; (b) Nozzle contornado 11-9; e (c) o Nozzle
contornado 20-7.

taxa semelhante para os três Nozzles. No entanto, na região de expansão, o maior ângulo
de expansão do Nozzle 20-7 resulta numa diminuição mais rápida da entalpia específica
em comparação comoNozzleD e oNozzle 11-9. Tal deve-se àmaior quantidade de energia
cinética necessária para acelerar o escoamento, o que conduz a um aumento mais rápido
do número de Mach, conforme mostrado na Figura 6.2b.

Após um determinado ponto o ângulo de expansão do Nozzle 20-7 torna-se inferior ao
ângulo de 10◦ do Nozzle D e a taxa de diminuição da entalpia específica abranda. Isto
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Figura 6.5: Perfil de angularidade do escoamento à saída de cada Nozzle.

resulta numa menor perda de entalpia específica para o Nozzle 20-7. À saída a entalpia
específica é 2,6% superior no Nozzle 11-9 e 3,7% superior no Nozzle 20-7, sempre em
comparação com o Nozzle D.
A pequena diferença de 1,1% entre as entalpias específicas à saída do Nozzle 20-7 e do
Nozzle 11-9 deve-se às perdas provocadas pelas ondas de choque geradas no ponto de in-
flexão dos seus contornos. Devido ao seu maior ângulo de inflexão, o Nozzle 20-7 sofre
perdas mais significativas, o que contribui para a diminuição da entalpia especifica e con-
sequentemente para uma redução da energia cinética. Isto explica a queda no número de
Mach observada na Figura 6.2b para ambos os Nozzles 20-7 e 11-9, sendo essa quedamais
acentuada no Nozzle 20-7. O aumento do ângulo de inflexão para valores significativa-
mente mais elevados poderia provocar a separação do escoamento, aumentar as perdas
no interior do Nozzle e comprometer a qualidade do escoamento à saída.

Tabela 6.5: Entalpia específica e geração de entropia específica ao longo dos eixos das tubeiras.

Nozzle D Nozzle 11-9 Nozzle 20-7
h (MJ/kg) 12,56 12,89 13,03
s [J/(kg·K)] 576 526 471

Comomostrado na Figura 6.6b, a expansão do escoamento através dos Nozzles resulta na
geração de entropia, como seria de esperar de acordo coma segunda lei da termodinâmica.
A entropia específica foi calculada com base na definição de variação de entropia para um
gás perfeito, incorporando a constante dos gases reais e o calor específico da mistura e
considerando o valor de referência de entropia específica zero à entrada.
Inicialmente a entropia específica aumenta rapidamente devido a uma alteração signi-
ficativa da energia cinética, que provoca uma subida acentuada do número de Mach. À
medida que o escoamento continua a desenvolver-se a taxa de aumento da entropia dimi-
nui, atingindo-se o valor máximo à saída. Estes resultados relativos à entropia específica
estão de acordo com o esperado, uma vez que a geração de entropia é superior no Nozzle
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Figura 6.6: (a) Entalpia específica e (b) geração de entropia específica ao longo dos eixos das tubeiras.

D, que apresenta também maiores perdas de entalpia específica. À saída do Nozzle a en-
tropia específica é 8,7% inferior para oNozzle 11-9 e 18,4% inferior para oNozzle 20-7, em
comparação com o Nozzle cónico D. Os valores de entalpia e entropia específicas à saída
das tubeiras (Nozzle D, Nozzle 11-9 e Nozzle 20-7) estão resumidos na Tabela 6.5.

6.1.2 Não-equilíbrio termoquímico

A Figura 6.7 apresenta os perfis de temperatura trans-rotacional (Ttr) e vibro-eletrónica
(Tve) ao longo dos eixos das tubeiras. Os valores foram normalizados pela temperatura
total do reservatório (7204 K). Devido à rápida expansão do escoamento, Ttr diminui de
forma significativamente mais rápida, enquanto as espécies químicas permanecem num
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estado de energia vibracional elevado. Estas não conseguem atingir níveis vibracionais
mais baixos (processo conhecido como relaxação vibracional) à mesma taxa do aumento
da energia cinética, o que faz com que Tve fique congelada na região de expansão.
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Figura 6.7: Distribuição da temperatura ao longo do eixo de cada tubeira.

Uma análise preliminar sugere que a tubeira mais curta (Nozzle 20-7) e que apresenta o
maior ângulo inicial de expansão evidencia o grau mais elevado de não equilíbrio. O seu
maior ângulo de inflexão resulta numa expansão mais rápida, fazendo com que a tempe-
ratura trans-rotacional diminua mais rapidamente e permitindo que o escoamento atinja
um número de Mach mais elevado, conforme ilustrado na Figura 6.2b.

Tabela 6.6: Parâmetros de não-equilíbrio vibracional determinados para cada tubeira.

Nozzle D Nozzle 11-9 Nozzle 20-7
Ponto de congelamento (X/L) 0,28 0,24 0,18

Tve/Ttr 7,0 8,2 13,0

A Figura 6.8 ilustra os contornos de Tve e Ttr para o Nozzle 20-7. O início do não equilí-
brio térmico é observado imediatamente a jusante da garganta e persiste ao longo de todo
o Nozzle. A temperatura vibro-eletrónica não só congela a um valor mais elevado, como
também o faz mais a montante no Nozzle 20-7, em comparação com os Nozzles 11-9 e D.
A Tabela 6.6 apresenta a localização do ponto de congelamento e o grau de não equilíbrio
(Tve/Ttr) à saída de cada Nozzle. Como se pode observar, a tubeira com o ângulo de ex-
pansão mais elevado e a com maior razão de expansão efetiva (Nozzle 20-7) evidencia o
grau de não equilíbriomais acentuado. À saída do Nozzle o grau de não equilíbrio térmico
aumenta 17% no Nozzle 11-9 e 86% no Nozzle 20-7, em relação ao Nozzle cónico D.

A Figura 6.9a ilustra a distribuição da entalpia química específica (hc) ao longo dos eixos
das tubeiras, definida como a soma das entalpias específicas de formação padrão de cada
espécie (h◦s) ponderadas pelas respetivas frações mássicas (Ys) na mistura:
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Figura 6.8: Contornos de temperatura vibro-eletrónica (Tve) e trans-rotacional (Ttr) para o Nozzle 20-7.

∑
s

Ysh
◦
s . (6.8)

O tubeira cónica Nozzle D apresenta as maiores perdas de entalpia química específica, se-
guida das tubeiras Nozzle 11-9 e Nozzle 20-7. O consumo de entalpia química específica
é maioritariamente impulsionado pelas reações de dissociação e de ionização. A entalpia
química específica diminui ao longo das tubeiras. Àmedida que o escoamento se expande
e arrefece, átomos e iões de alta energia recombinam-se em moléculas. Estas reações de
recombinação conduzem o escoamento para um estado de menor energia, dominado por
moléculas, reduzindo assim a quantidade total de energia química armazenada no esco-
amento, a qual é predominantemente convertida em energia cinética do gás. A reação
principal que contribui para este comportamento é a recombinação N–N2. A Figura 6.9b
apresenta a distribuição da fraçãomássica das espécies envolvidas. Como se pode consta-
tar, o Nozzle D é o que sofre as maiores perdas de entalpia química específica e apresenta
também a taxa mais elevada de recombinação N–N2, seguido dos Nozzles 11-9 e 20-7.

A Figura 6.10 apresenta a distribuição axial das espécies iónicas mais representativas no
escoamento, dividida em dois gráficos distintos para maior clareza. Como se pode obser-
var, de ummodo geral, a diminuição da fraçãomássica émais acentuada noNozzle cónico
D, o que indica taxas de recombinação mais elevadas. Consequentemente, o Nozzle D
evidencia um grau inferior de não-equilíbrio químico, uma vez que a recombinação acen-
tuada de espécies atómicas e iónicas em moléculas conduz o escoamento para um estado
mais próximo do equilíbrio químico.

136



X/L

hc
 (

J/
kg

)

0 0.2 0.4 0.6 0.8 11.15E+07

1.2E+07

1.25E+07

1.3E+07

1.35E+07

1.4E+07

1.45E+07

Nozzle D
Nozzle 11-9
Nozzle 20-7

(a)

X/L

S
pe

ci
es

 M
as

s 
F

ra
ct

io
n

0 0.2 0.4 0.6 0.8 10.2

0.25

0.3

0.35

0.4

0.45

0.5

0.55

Nozzle D
Nozzle 11-9
Nozzle 20-7

N2

N

(b)

Figura 6.9: (a) Distribuição da entalpia química específica e (b) frações mássicas as espécies de N2 e N ao
longo do eixo de cada tubeira.
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138



6.1.3 Interações MAD na câmara de teste

O parâmetro de interação magnética, ou número de Stuart (QMAD) é frequentemente uti-
lizado para quantificar a influência do campo magnético sobre o escoamento. Este é de-
finido como o rácio entre as forças eletromagnéticas e as forças inerciais, sendo aqui ex-
presso na sua forma unitária, ou seja, por unidade de comprimento:

QMAD =
σB2

ρV
, (6.9)

onde σ representa a condutividade elétrica, B a intensidade do campo magnético, ρ a
massa volúmica e V a velocidade do escoamento.

A Figura 6.11 apresenta os contornos do parâmetro de interação magnética para as tubei-
ras estudadas, considerando um campomagnético máximo na parede do corpo cilíndrico
longitudinal deBmax = 0,8 T. A distribuição espacial da intensidade do campo magnético
corresponde à representada na Figura 4.21.

Conforme mostrado na Figura 6.11a, o valor de QMAD obtido com o Nozzle contornado
11-9 é ligeiramente superior ao do Nozzle cónico D, sendo as suas distribuições espaciais
muito semelhantes. Em contraste, para o Nozzle 20-7 (Figura 6.11b) as diferenças nos
contornos são mais pronunciadas, com uma expansão da região de interação magnética.

Quando o campomagnético na parede do corpo cilíndrico é aumentado paraBmax = 1,5T,
o crescimento da região de interação torna-semais evidente. Este efeito é particularmente
notório nos nozzles contornados, estendendo-se não só à face frontal cilíndrica, mas tam-
bém à região lateral, conforme ilustrado na Figura 6.12.

As Figuras 6.13 e 6.14 apresentam as distribuições da condutividade elétrica e da corres-
pondente densidade numérica dos eletrões para os nozzles em estudo. Apesar do maior
grau de ionização observado à saída do Nozzle 20-7, os valores máximos da condutivi-
dade na camada de choque e da densidade numérica dos eletrões na câmara de teste são
atingidos com o Nozzle cónico D. Este resultado é atribuído à maior temperatura trans-
-rotacional na saída do Nozzle D, que gera um choque mais intenso e temperaturas mais
elevadas na camada de choque. As temperaturas elevadas aumentam significativamente
a taxa de ionização e a mobilidade das partículas carregadas, conduzindo a maiores den-
sidades locais do eletrão e consequentemente a uma condutividade elétrica superior, con-
forme previsto pela Equação (3.46).

Para as tubeiras contornadas (Nozzle 11-9 e Nozzle 20-7) observa-se uma expansão dos
contornos de condutividade na região a montante do corpo cilíndrico. Esta expansão re-
sulta de uma camada de choque mais espessa, que alarga a região onde o parâmetro de
interaçãomagnética assume valores que emboramoderados são suficientes para que haja
ocorrência de interações MAD. A Figura 6.15 confirma esta observação. A distribuição da
massa volúmica na camada de choque é mais baixa para o Nozzle 20-7, em comparação
com o Nozzle 11-9 e o Nozzle D.

Uma tendência semelhante é observadapara a velocidade, conforme ilustradonaFigura 6.16.
No caso do Nozzle 20-7 o aumento da espessura da camada de choque é mais evidente,
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(a)

(b)

Figura 6.11: Parâmetro de interação magnética em torno do corpo cilíndrico para Bmax = 0.8 T.

resultando numa regiãomais alargada de velocidade reduzida e demenormassa volúmica
em torno do corpo. Tanto a menor velocidade como amenor massa volúmica contribuem
para o aumento do parâmetro de interaçãomagnética, o qual é inversamente proporcional
a ambas as quantidades. Como resultado, a área na qual o parâmetro de interação mag-
nética apresenta valores suficientemente elevados é mais extensa no caso do Nozzle 20-7,
conforme mostrado nas Figuras 6.11 e 6.12. Este efeito é também visível no contorno da
temperatura trans-rotacional na Figura 6.17a. A camada de choque expandida conduz a
gradientes de temperatura menos acentuados e consequentemente a fluxos térmicos re-
duzidos na superfície do corpo cilíndrico, tal como representado na Figura 6.17b.

Estes resultados demonstramque oNozzle contornado 20-7 apresenta uma região de inte-
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(a)

(b)

Figura 6.12: Parâmetro de interação magnética em torno do corpo cilíndrico para Bmax = 1.5 T.

raçãoMAD significativamente mais extensa em comparação com o Nozzle 11-9 e o Nozzle
cónico D. Para Bmax = 0,8 T, a espessura da camada de choque aumenta 2,4% para o
Nozzle 11-9 e 7,8% para o Nozzle 20-7, relativamente ao Nozzle cónico D. Este aumento
corresponde a uma ampliação da região de interaçãomagnética de 21% para o Nozzle 11-9
e de 66% para o Nozzle 20-7. Como resultado, o fluxo térmico na zona frontal do corpo
cilíndrico é reduzido em 17% para o Nozzle 11-9 e em 47% para o Nozzle 20-7. Aumen-
tando a intensidade do campo magnético para Bmax = 1,5 T, o alargamento da região de
interação MAD é ainda mais pronunciado, atingindo 35% para o Nozzle 11-9 e 77% para o
Nozzle 20-7.
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(a)

(b)

Figura 6.13: Condutividade elétrica em torno do corpo cilíndrico para Bmax = 0.8 T.
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(a)

(b)

Figura 6.14: Densidade numérica dos eletrões junto ao corpo cilíndrico para Bmax = 0.8 T.
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(a)

(b)

Figura 6.15: Massa volúmica na proximidade do corpo cilíndrico para Bmax = 0.8 T.
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(a)

(b)

Figura 6.16: Velocidade na proximidade do corpo cilíndrico para Bmax = 0.8 T.
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Figura 6.17: (a) Contorno da temperatura trans-rotacional e (b) distribuição do fluxo térmico ao longo do
corpo cilíndrico para Bmax = 0.8 T.
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6.2 Sistemas de proteção térmica por MAD: efeitos catalí-

ticos na superfície de uma cápsula de reentrada

Neste estudo será analisada a influência da catalicidade da parede nas interações MAD,
bem como o seu impacto no desempenho do sistema de proteção térmica baseado em
MAD. Para esse fim será considerado o escoamento de um plasma de ar fracamente io-
nizado em não-equilíbrio termoquímico em torno de uma cápsula axisimétrica contendo
uma bobina magnética no seu interior. Serão analisadas duas condições de catalicidade
superficial, nomeadamente uma parede não-catalítica e outra totalmente catalítica, com
o objetivo de avaliar a respetiva influência na proteção térmica MAD.

6.2.1 Formulação do problema

Um modelo da parte frontal da cápsula de entrada em Marte estudado para escoamento
de ar é utilizado na presente investigação, usando uma abordagem numérica. O modelo
é composto por uma calote esférica e um ombro suavemente ligados, conforme ilustrado
na Figura 6.18 (à esquerda). O raio da base (Rb) é de 662,369 mm e a razãoRn/Rb é igual
a 0,5.

Figura 6.18: Geometria da cápsula de reentrada e contornos da intensidade do campo magnético com linhas
de indução.

Éutilizada uma bobinamagnética posicionada no centro da cápsula, a 383 mmdonariz. A
Figura 6.18 (à direita) apresenta a intensidade do campomagnético e as linhas de indução,
evidenciando um valor máximo de campo magnético próximo da superfície da cápsula
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Tabela 6.7: Condições do escoamento livre.

Caso h0 (MJ/kg) Mach U (m/s) Kn T (K) P (Pa) YN2 YO2

A 5,07 11,3 3123 1,50E-04 189 34,39 0,765 0,235
B 14,88 17,1 5410 5,25E-06 250 1300 0,7 0,3

Tabela 6.8: Reações químicas.

Reação Direta Inversa A (m3s−1kmol−1) β Ta (K)
1 N2 + M1 ⇌ 2N + M1 7,0 × 1018 −1,6 113220

N2 + M2 ⇌ 2N + M2 3,0 × 1019 −1,6 113220
2 O2 + M1 ⇌ 2O + M1 2,0 × 1018 −1,5 59500

O2 + M2 ⇌ 2O + M2 1,0 × 1019 −1,5 59500
3 NO + M1 ⇌ N + O +M1 5,0 × 1012 0,0 75500

NO + M2 ⇌ N + O +M2 1,1 × 1014 0,0 75500
4 NO + O ⇌ O2 + N 8,4 × 109 0,0 19450
5 N2 + O ⇌ NO + N 6,4 × 1014 −1,0 38400
6 N + e− ⇌ N+ + 2 e− 2,5 × 1031 −3,82 168600
7 O + e− ⇌ O+ + 2 e− 3,9 × 1030 −3,78 158500
8 N + O ⇌ NO+ + e− 5,3 × 109 0,0 31900
9 N + N ⇌ N+

2 + e− 4,4 × 104 1,5 67500
10 O + O ⇌ O+

2 + e− 7,1 × 10−1 2,7 80600
11 O+ + N2 ⇌ N+

2 + O 9,1 × 108 0,36 22800
12 O+ + NO ⇌ N+ + O2 1,4 × 102 1,9 26600
13 NO+ + O2 ⇌ O+

2 + NO 2,4 × 1010 0,41 32600
14 NO+ + N ⇌ N+

2 + O 7,2 × 1010 0,0 35500
15 NO+ + O ⇌ N+ + O2 1,0 × 109 0,5 77200
16 O+

2 + N ⇌ N+ + O2 8,7 × 1010 0,14 28600
17 O+

2 + N2 ⇌ N+
2 + O2 9,9 × 109 0,0 40700

18 NO+ + N ⇌ O+ + N2 3,4 × 1010 −1,08 12800
19 NO+ + O ⇌ O+

2 + N 7,2 × 109 0,29 48600
20 N2 + e− ⇌ 2N + e− 1,2 × 1022 −1,6 113220

M1 = N2, O2, NO, N+
2 , O

+
2 , NO

+ e M2 = N, O, N+, O+.

na região de estagnação de 1  T. Na Tabela 6.7 encontram-se descritas as condições do
escoamento livre, expressas em termos de entalpia específica de estagnação (h0), número
de Mach, velocidade (U), número de Knudsen (Kn), temperatura (T), pressão e fração
mássica das espécies. Neste caso, a temperatura refere-se à temperatura trans-rotacional
(Ttr) e à temperatura vibro-eletrónica (Tve), ambas em equilíbrio no escoamento livre.

A escolha dos números deMach de 11,3 e 17,1 (correspondentes a condições de entalpia es-
pecífica de aproximadamente 5 e 15 MJ/kg, respetivamente) baseou-se na sua relevância
para condições típicas encontradas em cenários de reentrada. Foram realizadas simula-
ções para estes dois números deMach com o objetivo de representar duas situações extre-
mas. A primeira condição está associada a um número de Mach de reentrada mais baixo,
mas ainda suficiente paramanter as reações de ionização que ativam os efeitosMAD. Com
um número de Mach suficientemente mais elevado, a segunda condição apresenta inte-
rações MAD e choques mais intensos e evita simultaneamente os efeitos de rarefação que
poderiam violar a hipótese do meio contínuo e ultrapassar o âmbito deste tese.

A Figura 6.19 apresenta o modelo da parte frontal da cápsula MSL (Mars Science Labora-
tory) [263] e o respetivo domínio de solução, incluindo as condições de fronteira. Devido
às características axisimétricas do modelo da cápsula, o domínio de solução é represen-
tado por uma porção tridimensional utilizando a condição de fronteira de wedge, con-
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forme ilustrado na Figura 6.19b.

(a) Parte frontal da cápsula (b) Domínio computacional

Figura 6.19: Perfil tridimensional da parte frontal da cápsula MSL e o domínio de solução com as condições
de fronteira.

Considera-se um plasma de ar fracamente ionizado e eletricamente condutor, composto
por 11 espécies químicas (N2, O2, NO, N, O, N2

+, O2
+, NO+, N+, O+ e e−). A Tabela 6.8

apresenta as reações assumidas com base no modelo de Park (1993) [201]. O símbolo A
refere-se ao fator pré-exponencial, β é o coeficiente de temperatura e Ta corresponde à
temperatura de ativação utilizada na equação de Arrhenius.
A parede é considerada eletricamente isolada e em não-equilíbrio térmico, com uma tem-
peratura de base de 300 K, sendo aplicadas as condições de fronteira de salto de tem-
peratura de Smoluchowski e de deslizamento de velocidade de Maxwell em regime de
não-equilíbrio.
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6.2.2 Análise de independência da malha

Tabela 6.9: Análise de independência da malha

Malha Nº de Células Ymin (µm)
Coarse 9600 50
Medium 27300 8,3
Fine 77000 5

Foi realizada uma análise de convergência da malha de forma a garantir a independência
dos resultados relativamente à discretização. A Tabela 6.9 apresenta asmalhas utilizadas,
incluindo o correspondente número de células e o espaçamento junto à parede, Ymin, com
o objetivo de resolver eficazmente a camada limite e prever com precisão as propriedades
da superfície. A Figura 6.20 mostra as malhas utilizadas no estudo de convergência e a
aglomeração das células nas regiões próximas da parede, de modo amelhorar a resolução
do escoamento.

(a) Coarse grid (b) Medium grid (c) Fine grid

Figura 6.20: Configurações das malhas usadas na análise de independência. Número de células nas
direções x× y × z: (a) 80×120×1, (b) 130×210×1 e (c) 220×350×1.

A Figura 6.21 apresenta a distribuição da pressão e do fluxo de calor ao longo da superfície
da cápsula para as diferentes malhas. Verifica-se que a pressão na superfície é insensível
ao refinamento damalha, enquanto o fluxo de calor à superfície é altamente sensível, com
as distribuições a convergirem àmedida que o refinamento damalha aumenta. Verificou-
-se que a malha fina apresenta uma convergência adequada, com uma diferença máxima
de cerca de 5% em relação aos resultados da malha média na região de estagnação.

Os critérios de convergência foram definidos com base no acompanhamento dos resíduos
e de vários parâmetros do escoamento ao longo do tempo. A Figura 6.22 apresenta os
resíduos das três componentes da velocidade (Ux, Uy, Uz), da energia vibro-eletrónica
específica (ev) e da energia total específica (e), bem como o fluxo de calor integrado na
parede ao longo do tempo. Pode observar-se que os resíduos estabilizam, com valores
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Figura 6.21: Distribuição da pressão e do fluxo de calor na superfície para diferentes malhas.

finais mais de três ordens de magnitude inferiores aos valores iniciais. Adicionalmente, é
evidente a convergência do fluxo de calor integrado na parede, uma vez que não se verifica
qualquer variação significativa após determinado ponto.

6.2.3 Caracterização geral do escoamento

As simulações numéricas são realizadas para dois tipos de superfície: não-catalítica e to-
talmente catalítica, sendo investigado o impacto da catálise superficial na interação MAD
no escoamento, em particular no fluxo de calor na superfície.
A condição de fronteira de deslizamento de Maxwell para a velocidade permite uma re-
presentação mais precisa do escoamento junto à parede quando o comportamento do gás
se afasta da hipótese ideal de meio contínuo. Para avaliar o impacto desta condição de
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Figura 6.22: Critérios de convergência: resíduos e fluxo de calor integrado na parede ao longo do tempo.

fronteira no regime de meio contínuo foi realizada uma análise comparativa através da
simulação de uma condição de não deslizamento para o Caso A, que corresponde a um
número de Knudsen do escoamento livre mais reduzido.

A Figura 6.23 apresenta a evolução do número de Mach e da pressão estática junto à pa-
rede na célula adjacente ao ponto de estagnação ao longo do tempo. Como se pode obser-
var, os resultados numéricos com a condição de deslizamento convergem para os resul-
tados com a condição de não deslizamento, confirmando a validade da hipótese do meio
contínuo e demonstrando a robustez e a fiabilidade do modelo utilizado.

As Figuras 6.24 e 6.25 apresentam os contornos de pressão e de temperatura trans-ro-
tacional para as condições dos Casos A e B na ausência de campo magnético aplicado.
Observa-se a formação de uma forte onda de choque à frente do veículo, acompanhada
por um aumento substancial da temperatura na camada de choque. A essas temperaturas
predominam as reações de dissociação e iniciam-se as reações de ionização. Como obser-
vado, devido ao maior número de Mach, o escoamento no Caso B apresenta uma onda de
choque frontal mais intensa, localizadamais próxima da superfície da cápsula, resultando
em pressões e temperaturas superiores na camada de choque.

Na análise individual de cada caso não se observam diferenças significativas dentro do
domínio nos contornos de pressão e temperatura entre as superfícies não-catalítica e to-
talmente catalítica dentro do domínio. Assim, será apresentada na secção seguinte uma
análise detalhada das propriedades termoquímicas e magnetoaerodinâmicas relevantes
do escoamento, por forma a esclarecer o seu comportamento e a sua relação com o tipo de
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Figura 6.23: Número de Mach e pressão estática junto à parede frontal com condições de fronteira com e
sem deslizamento.

superfície considerada. Os resultados apresentados foram obtidos para uma intensidade
máxima de campo magnético de 1 T no ponto de estagnação; ver Figura 6.18 (à direita).
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(a)

(b)

Figura 6.24: Contornos de pressão no escoamento. (a) Caso A e (b) Case B.
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(a)

(b)

Figura 6.25: Contornos de temperatura trans-rotacional no escoamento: (a) Caso A, e (b) Caso B.
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6.2.4 Análise dos efeitos dos parâmetros MAD no escoamento

A condutividade elétrica do plasma gerado em torno de uma cápsula de reentrada de-
pende fortemente do número de eletrões produzidos pelas reações de ionização. Quanto
maior for a condutividade do plasma maior será a corrente elétrica induzida e mais in-
tensas serão as forças eletromagnéticas que atuam sobre o escoamento. As Figuras 6.26
e 6.27 apresentam a densidade numérica de eletrões no escoamento para os Casos A e B,
tanto para superfícies não-catalíticas como totalmente catalíticas, neste caso como campo
magnético aplicado a partir do interior da cápsula.

(a)

(b)

Figura 6.26: Contornos da densidade numérica de eletrões: (a) Caso A, e (b) Caso B.
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Figura 6.27: Distribuição da densidade numérica de eletrões ao longo da linha de estagnação: (a) Caso A, e
(b) Caso B.

No Caso A, ao contrário do comportamento observado para as restantes propriedades do
escoamento, o tipo de superfície exerce uma influência notória na distribuição de eletrões,
sobretudo na camada de choque. Para a superfície não-catalítica, verifica-se que o valor
máximo da densidade numérica de eletrões no escoamento é inferior ao obtido para a
superfície totalmente catalítica, tal como observado na Figura 6.26a.

A Figura 6.27a apresenta a distribuição da densidade numérica de eletrões ao longo da
linha de estagnação. Para uma parede não-catalítica, a densidade numérica de eletrões
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apresenta uma distribuição mais uniforme na camada de choque. Mais próximo da pa-
rede, a densidade numérica de eletrões na superfície totalmente catalítica é inferior, de-
vido a processos de recombinação mais intensos que promovem perdas acrescidas de ele-
trões junto à superfície. Emmédia, ao longo da linha de estagnação, a densidade numérica
de eletrões é aproximadamente 5% superior para a superfície não-catalítica.

Em contraste com o observado no Caso A, no Caso B a diferença na densidade numérica
de eletrões entre as superfícies não-catalítica e totalmente catalítica émenos pronunciada
(Figuras 6.26b e 6.27b). Este resultado sugere, que nas condições associadas ao número
deMachmais elevado, a química do escoamento é dominada pelas condições extremas na
camada de choque. A temperatura pós-choque mais elevada e o maior grau de ionização
fazem com que a química do gás no interior da camada de choque tenha um papel mais
preponderante do que os efeitos de superfície. Em média, a densidade numérica de ele-
trões ao longo da linha de estagnação é 1% superior para a superfície não-catalítica, em
comparação com a superfície totalmente catalítica.
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Figura 6.28: Distribuição da densidade numérica de eletrões ao longo de diferentes secções no escoamento
para o Caso A.

Considerando agora a distribuição da densidade numérica de eletrões ao longo de diferen-
tes linhas horizontais no escoamento (Y = 0,05; Y = 0,1; Y = 0,2 e Y = 0,4), a Figura 6.28

158



confirma o impacto da atividade catalítica da superfície na distribuição da densidade nu-
mérica de eletrões para a condição de menor número de Mach (Caso A). À medida que
nos afastamos da linha de estagnação, de Y = 0 até Y = 0,4, observa-se que a densidade
numérica de eletrões para a superfície totalmente catalítica torna-se superior, o que cor-
robora as tendências observadas nos contornos da densidade numérica de eletrões na Fi-
gura 6.26a.

Este resultado pode ser explicado pela relação direta entre a concentração de espécies
NO+ e a densidade numérica de eletrões na camada de choque. Como o NO+ é o ião po-
sitivo dominante em plasmas de ar durante a reentrada hipersónica [264], uma maior
concentração de do mesmo pode sustentar, ou até aumentar, a densidade local de ele-
trões. Neste caso verificou-se que a distribuição de NO+ é mais elevada para a superfície
totalmente catalítica. A recombinação das espécies atómicas N e O na parede conduz a
um aumento da produção de moléculas de NO na vizinhança da superfície, o que por sua
vez eleva a concentração de NO+ na camada de choque. Para este caso em particular, a
condição de fronteira totalmente catalítica levou a uma taxa mais elevada de recombina-
ção doNO junto à parede, resultando num consequente aumento da densidade numérica
de eletrões.

Em contrapartida, a superfície não-catalítica não promove reações de recombinação, o
que conduz a uma menor formação de NO e consequentemente a uma concentração re-
duzida de NO+, resultando numa menor densidade numérica de eletrões.

Para o Caso B (Figura 6.29), a densidade numérica de eletrões apresenta uma distribui-
ção semelhante para as superfícies não-catalítica e totalmente catalítica, confirmando as
tendências observadas nos contornos do escoamento na Figura 6.26b e indicando que o
efeito catalítico da parede tem uma influência mínima na densidade numérica de eletrões
nestas condições de número de Mach mais elevado.

A Figura 6.30 apresenta as distribuições da condutividade elétrica, da magnitude da den-
sidade de corrente elétrica, da magnitude da força de Lorentz e do aquecimento por efeito
de Joule no escoamento, tanto para a superfície não-catalítica como para a totalmente
catalítica para o Caso A. A condutividade elétrica na superfície totalmente catalítica é vi-
sivelmente superior à da superfície não-catalítica, conformemostrado na Figura 6.30a. É
evidente como a distribuição de eletrões no escoamento afeta a condutividade elétrica e
consequentemente a densidade de corrente elétrica, como ilustrado na Figura 6.30b. Para
a superfície totalmente catalítica, a força de Lorentzmáxima no escoamento é 1,6 vezes su-
perior à registada para a superfície não-catalítica, conforme apresentado na Figura 6.30c.
De forma semelhante, o calor máximo dissipado por efeito de Joule (Figura 6.30d) segue
a mesma tendência, sendo 1,4 vezes superior para a superfície totalmente catalítica em
comparação com a não-catalítica.

A Figura 6.31 apresenta as propriedades MAD no escoamento para o Caso B. Tal como
seria de esperar pela distribuição da densidade numérica de eletrões, as variações nos
parâmetros MAD não são tão evidentes como no Caso A, devido à intensa atividade ter-
moquímica na camada de choque.
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Figura 6.29: Distribuição da densidade numérica de eletrões em diferentes secções do escoamento para o
Caso B.

Outro parâmetro MAD fundamental a analisar é o número de Stuart, também conhecido
como parâmetro de interação magnética (QMAD) que quantifica o grau de influência do
campo magnético sobre o escoamento de plasma, tal como já foi mencionado na Sec-
ção 6.1.3.

A Figura 6.32 apresenta o QMAD para o Caso A ao longo de diferentes linhas horizontais
extraídas no escoamento (Y = 0,05; Y = 0,1; Y = 0,2 e Y = 0,4). É interessante observar
que, para todas as linhas analisadas, o parâmetro de interação magnética é mais elevado
para a superfície totalmente catalítica. Este resultado está em concordância com as ten-
dências observadas para as restantes propriedades MAD na Figura 6.30, resultantes do
aumento da densidade numérica de eletrões. Tal facto indica que o mecanismo de con-
trolo de escoamento por MAD terá melhor desempenho quando a superfície do veículo
for totalmente catalítica. Além disso, verifica-se que o parâmetro de interação diminui
à medida que nos afastamos da linha de estagnação, de Y = 0 até Y = 0,4, o que é com-
preensível, dado que a intensidade do campo magnético aplicado é máxima na região de
estagnação, junto ao nariz do veículo.

O parâmetro de interação magnética para as condições do Caso B é apresentado na Fi-
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(a) Condutividade elétrica (b) Densidade da corrente elétrica

(c) Força de Lorentz (d) Aquecimento de Joule

Figura 6.30: Propriedades magnetoaerodinâmicas no escoamento para superfícies não-catalíticas e
totalmente catalíticas – Caso A.

gura 6.33. Tal como no Caso A o seu valor diminui à medida que nos afastamos da li-
nha de estagnação. Embora não se verifique uma diferença significativa na distribuição
da densidade numérica de eletrões, ao longo das linhas extraídas para esta condição de
número de Mach observa-se um aumento do parâmetro de interação magnética para a
superfície totalmente catalítica. Ao contrário do que sucede no Caso A este aumento re-
sulta de uma redução da velocidade local do escoamento. As reações de recombinação
que ocorrem nesta superfície fazem com que o escoamento perca energia térmica e ciné-
tica para a parede. Esta transferência de energia para a superfície conduz a uma redução
da energia do gás na vizinhança da parede, resultando numa diminuição da velocidade
local e consequentemente num aumento de QMAD.

Outro aspeto relevante neste caso é que o parâmetro de interação magnética é significa-
tivamente mais elevado tanto para a superfície não-catalítica como para a totalmente ca-
talítica. Por exemplo, em Y = 0,05 o valor máximo do parâmetro de interação (QMADmax)
para a superfície totalmente catalítica é aproximadamente 300 vezes superior no Caso B
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(a) Condutividade elétrica (b) Densidade da corrente elétrica

(c) Força de Lorentz (d) Aquecimentos de Joule

Figura 6.31: Propriedades magnetoaerodinâmicas no escoamento para superfícies não-catalíticas e
totalmente catalíticas – Caso B.

em comparação com o Caso A, enquanto para a superfície não-catalíticaQMADmax é cerca
de 1200 vezes superior no Caso B relativamente ao Caso A
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Figura 6.32: Parâmetro de interação magnética em diferentes secções do campo de escoamento para o
Caso A.

163



X (m)

Q
_M

H
D

 (
1/

m
)

-0.08 -0.06 -0.04 -0.02 00

0.5

1

1.5

2

2.5

3

3.5
Non-catalytic surface
Fully catalytic surface

Line (Y = 0.05)

X (m)

Q
_M

H
D

 (
1/

m
)

-0.08 -0.06 -0.04 -0.02 00

0.5

1

1.5

Non-catalytic surface
Fully catalytic surface

Line (Y = 0.1)

X (m)

Q
_M

H
D

 (
1/

m
)

-0.08 -0.06 -0.04 -0.02 0 0.020

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7
Non-catalytic surface
Fully catalytic surface

Line (Y = 0.2)

X (m)

Q
_M

H
D

 (
1/

m
)

-0.05 0 0.050

0.05

0.1

0.15

0.2

0.25
Non-catalytic surface
Fully catalytic surface

Line (Y = 0.4)

Figura 6.33: Parâmetro de interação magnética em diferentes secções do campo de escoamento para o
Caso B.
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6.2.5 Impacto na proteção térmica MAD

Os efeitos catalíticos de superfície no sistema de proteção térmica MAD são analisados
através da distribuição do fluxo de calor na superfície da cápsula de reentrada, sob con-
dições de parede não-catalítica e totalmente catalítica, tanto sem (B OFF) como com (B
ON) campo magnético aplicado. A Figura 6.34 apresenta a distribuição do fluxo de calor
para os Casos A e B, com os valores normalizados face ao valor correspondente no ponto
de estagnação, na ausência de campo magnético (ou seja, B OFF).

Y (m)

N
o

rm
al

iz
ed

 H
ea

t 
F

lu
x

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.60

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

B OFF
B ON

Case A

(a) Superfície não-catalítica

Y (m)

N
o

rm
al

iz
ed

 H
ea

t 
F

lu
x

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.60

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

B OFF
B ON

Case A

(b) Superfície totalmente catalítica

Y (m)

N
o

rm
al

iz
ed

 H
ea

t 
F

lu
x

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.60

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

B OFF
B ON

Case B

(c) Superfície não-catalítica

Y (m)

N
o

rm
al

iz
ed

 H
ea

t 
F

lu
x

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.60

0.2

0.4

0.6

0.8

1

B OFF
B ON

Case B

(d) Superfície totalmente catalítica

Figura 6.34: Distribuição do fluxo de calor ao longo da superfície da cápsula de reentrada para os Casos A e
B.

Para as condições do Caso A com B OFF, o fluxo de calor máximo para a superfície total-
mente catalítica (Figura 6.34b) ocorre no ponto de estagnação, enquanto para a superfí-
cie não-catalítica (Figura 6.34a) localiza-se ligeiramente a jusante. Este comportamento
deve-se ao facto de, na superfície totalmente catalítica, a taxa de recombinação ser má-
xima no ponto de estagnação, devido à interação direta das espécies dissociadas com a
superfície e à elevada temperatura local, o que conduz a um aumento do fluxo de calor.
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Em contrapartida, na superfície não-catalítica, a recombinação é suprimida junto à pa-
rede, o que reduz o fluxo de calor no ponto de estagnação, em comparação com a parede
totalmente catalítica. O fluxo de calor aumenta ligeiramente mais a jusante, onde as con-
dições locais favorecem uma maior taxa de recombinação.

Quando o campomagnético é aplicado (B ON), é expectável que o fluxo de calor diminua,
devido ao eventual aumento da espessura da camada de choque e à redução dos gradientes
de temperatura. No entanto, em algumas regiões da superfície, o fluxo de calor ultrapassa
aquele registado sem o sistemaMAD, particularmente junto ao ponto de estagnação. Este
comportamento é observado tanto para a superfície não-catalítica (Figura 6.34a) como
para a superfície totalmente catalítica (Figura 6.34b).

Para compreender este aumento no fluxo de calor, a Figura 6.35 apresenta a distribuição
da pressão, da temperatura trans-rotacional e da densidade numérica de eletrões ao longo
da linha de estagnação, com e sem a aplicação de campomagnético. Como se pode obser-
var, não se verifica uma diferença significativa na distância de descolamento da onda de
choque com a aplicação do campomagnético (ver Figura 6.35a). Este resultado indica que
o aquecimento por efeito Joule domina o efeito MAD e supera localmente a redução da
transferência de calor por convecção causada pela força de Lorentz. Este comportamento
está relacionado com os baixos valores de condutividade elétrica e com a força eletromag-
nética (atuando no sentido contrário ao escoamento) extremamente reduzida (da ordem
das décimas de Newton) conforme mostrado na Figura 6.30c), a qual é insuficiente para
contrariar o aquecimento por efeito de Joule na camada de choque.

Além disso, quando o campo magnético é aplicado (B ON), observa-se um deslocamento
na localização do fluxo de calor máximo. Para a superfície não-catalítica este desloca-se
para mais próximo do ponto de estagnação, enquanto que para a superfície totalmente
catalítica o fluxo de calor máximo move-se a jusante do ponto de estagnação. Comomos-
trado na Figura 6.35b, o gradiente de temperatura nas proximidades do ponto de estagna-
ção diminui para a superfície totalmente catalítica com B ON, o que explica a redução do
fluxo de calor nesse ponto e o deslocamento do seu valor máximo para jusante. Em con-
traste, para a superfície não-catalítica, o gradiente de temperatura na região do ponto de
estagnação aumenta com B ON, o que justifica o acréscimo do fluxo de calor nessa zona.

Também foi observado um aumento geral da densidade numérica de eletrões na camada
de choque ao longo da linha de estagnação com a aplicação do campo magnético (ver Fi-
gura 6.35c). Este fenómeno pode ser explicado pelo aumento da temperatura na camada
de choque devido ao aquecimento por efeito de Joule. Estes resultados confirmam a fi-
abilidade das nossas observações e reforçam a conclusão de que o aumento do fluxo de
calor deve-se ao aquecimento por efeito de Joule.

No Caso B, o fluxo de calor na superfície atinge valores significativamente mais elevados,
da ordemdeMW/m2. No entanto, o escoamento apresenta umaumento da condutividade
elétrica e valores mais elevados do parâmetro de interação magnética (ver Figura 6.36a).
A força eletromagnética gerada atinge 25 kN para a superfície não-catalítica e 27 kN para
a superfície totalmente catalítica, ambos valores substancialmente superiores aos obser-
vados no Caso A (ver Figura 6.36b). Estes valores de força eletromagnética são suficientes
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Figura 6.35: Distribuição das propriedades do escoamento na linha de estagnação para o Caso A

para superar os efeitos de aquecimento por efeito de Joule, resultando numa redução do
fluxo de calor em todas as regiões da superfície da cápsula no caso da parede totalmente
catalítica (Figura 6.34d) e em grande parte da superfície não-catalítica (Figura 6.34c).
Pode-se assim inferir que o sistema de proteção térmica MAD é eficaz sob esta condição
de número de Mach mais elevado.

A Tabela 6.10 apresenta a comparação dos principais parâmetros do escoamento, inclu-
indo a distância de descolamento da onda de choque (δ), os valores máximos no escoa-
mento da densidade numérica de eletrões (ne−), da condutividade elétrica (σ), da força
de Lorentz (F), do aquecimento por efeito de Joule (J.H.) e do fluxo de calor máximo na
superfície (H.F.), com e sem a aplicação do campomagnético, sob diferentes condições de
número de Mach. As siglas NCS e FCS referem-se à superfície não-catalítica e totalmente
catalítica, respetivamente.

Analisando o fluxo de calor máximo podemos inferir que o sistema de proteção térmica
MAD se revela ineficaz no Caso A. Observou-se um aumento de 15% no fluxo máximo
para a superfície não-catalítica e um aumento de 24% para a superfície totalmente ca-
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Tabela 6.10: Síntese dos efeitos do controlo MAD em diferentes condições de número de Mach para
superfícies não-catalítica e totalmente catalítica.

Caso Parede MAD δ (mm) ne− (m−3) σ (S/m) F (N/m3) J.H. (kW/m3) H.F. (MW/m2)

A
NCS

OFF 139 3,09E16 — — — 0,121

ON 139 3,06E16 0,0021 0,291 0,126 0,139

FCS
OFF 139 2,99E16 — — — 0,111

ON 139 3,25E16 0,0022 0,457 0,175 0,138

B
NCS

OFF 95 1,29E21 — — — 7,47

ON 97 1,36E21 69,14 25472 28347 4,59

FCS
OFF 95 1,34E21 — — — 7,23

ON 97 1,31E21 66,79 27232 28470 3,73

talítica. No Caso B registou-se uma melhoria significativa no desempenho da proteção
térmica MAD para ambas as superfícies, caracterizada por uma redução no fluxo de calor
máximo. Para a superfície não-catalítica a redução foi de 39%, enquanto para a superfície
totalmente catalítica foi de 48%.
Apesar de se verificar um aumento no fluxo de calor máximo no Caso A, o fluxo de calor
médio ao longo da superfície não parece sofrer alterações significativas. Observam-semu-
danças na localização do valor máximo com a ativação do campo magnético, no entanto,
o fluxo de calor global mantém-se aproximadamente constante.

Tabela 6.11: Efeitos do controlo MAD no fluxo de calor médio e na taxa total de transferência de calor sob
diferentes condições de número de Mach, para superfícies não-catalítica e totalmente catalítica.

Caso Parede MAD Fluxo de Calor Médio (kW/m2) Taxa de transferência de calor (kW)

A
NCS

OFF 81,2 160

ON 81,8 161

FCS
OFF 77,4 154

ON 78,7 154

B
NCS

OFF 4250 8400

ON 2502 5200

FCS
OFF 4057 8100

ON 1939 4095

A Tabela 6.11 apresenta o fluxo de calor médio ao longo da cápusla para as superfícies
não-catalítica e totalmente catalítica, sob as diferentes condições de número de Mach.
Podemos confirmar que o fluxo de calor médio é praticamente o mesmo para ambas as
condições de número de Mach e para ambos os tipos de superfície. Os aumentos corres-
pondentes no fluxo de calor médio são de 0,8% para a superfície não-catalítica e de 1,7%
para a superfície totalmente catalítica, ambos substancialmente inferiores aos aumentos
de 15% e 24% observados para o fluxo de calor máximo. Já para o Caso B, o fluxo de calor
médio segue uma tendência semelhante à dos valores máximos, com reduções de 41% e
52% para as superfícies não-catalítica e totalmente catalítica, respetivamente.
De forma a compreender melhor o impacto dos efeitos MAD na transferência total de
calor sobre a superfície da cápsula, foi calculada a transferência total de calor ao longo
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(a) Parâmetro de interação magnética

(b) Força de Lorentz

Figura 6.36: Comparação entre as propriedades do escoamento MAD para os Casos A e B

das superfícies para as diferentes condições de número de Mach (ver Tabela 6.11). Veri-
ficou-se que a aplicação do campo magnético não altera a transferência total de calor na
parede da superfície no Caso A, o que confirma a ineficácia do sistema de proteção térmica
MAD nesta condição de número de Mach inferior. Para a superfície totalmente catalítica
a transferência total de calor mantém-se inalterada com ou sem campo magnético, en-
quanto para a superfície não-catalítica foi observado um ligeiro aumento de 0,6%.

Para o Caso B, conforme esperado a partir dos resultados anteriores relativos ao fluxos de
calor máximo e médio, a transferência total de calor diminui claramente com a aplicação
do campomagnético. A redução para a superfície não-catalítica foi de 38%, enquanto para
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a superfície totalmente catalítica foi de 49%, valores próximos às reduções observadas no
fluxos de calor máximo e médio.
A superfície totalmente catalítica demonstrou um desempenho superior na proteção tér-
micaMAD, alcançando reduções adicionais de aproximadamente 10%, 11% e 11% no fluxo
de calormáximo, no fluxo de calormédio e na transferência total de calor, respetivamente,
em comparação com a superfície não-catalítica. De forma relativa, a superfície totalmente
catalítica revelou-se entre 26% e 30%mais eficaz do que a superfície não-catalítica, resul-
tando em reduções superiores de cerca de 26% no fluxo de calor máximo, 27% no fluxo
de calor médio e 30% na transferência total de calor, em relação às reduções obtidas com
a superfície não-catalítica.
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Capítulo 7

Conclusão

Neste capítulo, pretende-se fazer a síntese das conclusões do trabalho realizado no âm-
bito desta tese, enfatizando os resultados inovadores e apontando as limitações que cons-
tituem oportunidades para novos projetos e trabalhos a serem desenvolvidos no futuro.

Este trabalho surgiu da necessidade de aprofundar a compreensão sobre os fenómenos
associados ao escoamento hipersónico e de, com o auxílio da modelação computacional,
contribuir para a melhoria das previsões realizadas em túneis de vento hipersónicos, em
particular nos túneis de vento de plasma (PWT). A possibilidade de realização de um voo
hipersónico sustentado e sustentável, através de aplicação de campos eletromagnéticos,
também constituiu uma das motivações deste trabalho.

Tendo em conta a importância do tema no panorama da investigação espacial a nível
mundial e a necessidade de responder a questões que surgiram durante a revisão bibli-
ográfica, em particular sobre a correspondência entre os testes em PWT e a realidade do
voo hipersónico, bem como sobre as relações geométricas do PWT com parâmetros ae-
rotermodinâmicos do escoamento e os impactos no sistema de proteção térmica MAD,
revelou-se necessária a criação de um modelo numérico robusto capaz de analisar esse
tipo de escoamento de maneira precisa. Foi então desenvolvido um modelo numérico
em OpenFOAM que integra a dinâmica do plasma com interferências MAD. Este modelo
inclui tanto fenómenos termofísicos como químicos, permitindo captar as dinâmicas do
plasma em não-equilíbrio termoquímico.

O modelo numérico mostrou-se bastante preciso na previsão das propriedades do escoa-
mento e da relaxação vibracional que ocorre no interior das tubeiras hipersónicas, apre-
sentando discrepâncias inferiores a 2% face aos resultados experimentais. Observou-se
que temperaturas de estagnação mais elevadas deslocam o ponto de congelamento vi-
bracional para mais próximo da saída da tubeira, aumentando a troca de energia entre
os modos vibro-eletrónico e trans-rotacional, enquanto pressões de estagnação elevadas
intensificam essa troca mas não afetam significativamente a posição do congelamento vi-
bracional sob temperaturas relativamente baixas. Além disso, o não-equilíbrio químico
foi relevante para temperaturas de estagnação de 5600 K, resultando numa diminuição
da temperatura do fluido devido à redistribuição da energia entre os modos.

Foram implementados diferentesmodelos químicos, tendo sido construído e validado um
novo modelo designado Our NewModel. Comparativamente aos resultados dos modelos
aqui implementados e aos apresentados na literatura, apenas o nosso novo modelo apre-
sentou valores dentro do intervalo de incerteza experimental, com todas as discrepâncias
face aos dados experimentais abaixo do respetivo limiar de incerteza. Estes resultados
confirmam que o nosso modelo reproduz com precisão as reações de não-equilíbrio ter-
moquímico do plasma fracamente ionizado, demonstrando assim a sua fiabilidade.
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Foram realizados testes de validação domodeloMADpara escoamentos hipersónicos com
um corpo cilíndrico equipado por um solenoide operando a correntes de 80 A e 60 A, cor-
respondendo a campos magnéticos máximos de 0,8 T e 0,6 T, respetivamente. O modelo
MAD incluiu o modelo químico anteriormente validado, o que permitiu simular com pre-
cisão escoamentos hipersónicos de plasma fracamente ionizado em não-equilíbrio termo-
químico com interações MAD, apresentando uma concordância superior a 99% face aos
dados experimentais.
As aplicações do nosso modelo numérico em escoamentos hipersónicos resultaram nas
contribuições que a seguir listamos.

7.1 Escoamento em tubeiras hipersónicas

• Foram utilizadas três tubeiras com diferentes geometrias e diferentes condições de
entalpia específica de estagnação (3,3 MJ/kg, 7,56 MJ/kg e 23,8 MJ/kg) para es-
tudar numericamente os efeitos da entalpia na termoquímica do escoamento, em
particular nos efeitos de não-equilíbrio. O estudo foi motivado pela atual capaci-
dade e utilidade deste componente dos túneis de vento para simular as condições de
reentrada na atmosfera.

• A tubeira com a maior razão de expansão apresentou o impacto mais significativo
do não-equilíbrio nas propriedades do escoamento. As diferenças registadas entre
as condições de equilíbrio e não-equilíbrio foram de 17% para o número de Mach,
35% para a pressão estática e 38% para a temperatura estática.

• Para clarificar a relação entre a entalpia de estagnação e o não-equilíbrio termo-
químico e compreender de que forma a entalpia específica de estagnação impacta
o não-equilíbrio, foram consideradas três condições de estagnação diferentes: 4,92
MJ/kg, 5,98 MJ/kg e 7,56 MJ/kg. Essas condições foram analisadas para a tubeira
com amaior razão de expansão, que apresenta os maiores efeitos de não-equilíbrio.

• Após o ponto de congelamento, que corresponde ao ponto em que a temperatura
vibro-eletrónica congela, verificou-se que o impacto do não-equilíbrio nas propri-
edades do escoamento torna-se maior para a condição de entalpia específica mais
elevada e menor para a condição de entalpia específica mais baixa.

• Foi possível concluir que, para a mesma tubeira, o aumento da entalpia específica
de estagnação no reservatório conduz a um aumento do grau de não-equilíbrio no
interior da tubeira, que atinge os seus valoresmáximos à saída damesma, alterando
a qualidade do escoamento na secção de teste do túnel. Conclui-se também que,
dependendo do grau de não-equilíbrio, pode colocar-se em causa a viabilidade de
reproduzir as condições reais de reentrada. Para a tubeira testada, um aumento da
entalpia específica de estagnação em 1,58 MJ/kg resulta num aumento do grau de
não-equilíbrio que se traduz numa diferença de 3,4% para o número de Mach, 5,5%
para a pressão estática e 6,6% para a temperatura.

• A necessidade de compreender o impacto real da atividade catalítica da parede nas
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simulações em túneis de vento hipersónicos e a falta de umcritério quedefina quando
essa atividade se torna relevante em condições de elevada entalpia específica moti-
varam a apresentação de uma nova perspetiva sobre os principais efeitos no escoa-
mento. Desta forma, foram discutidas as circunstâncias em que é justificável incluir
modelos catalíticos da parede na caracterização do escoamento.

• Devido às reações de recombinação na parede totalmente catalítica verificou-se que
a temperatura trans-rotacional na camada-limite apresenta grandes gradientes, re-
sultando num aumento desta variável tanto nessa região como no núcleo do esco-
amento. Consequentemente, constatou-se uma redução do número de Mach e um
aumento da pressão à saída da tubeira. Adicionalmente, observou-se que a tempera-
tura vibro-eletrónica no núcleo do escoamento foi inferior sob condições de parede
totalmente catalítica, devido às pressões mais elevadas nessa região. Estes resulta-
dos constituem uma descoberta relevante ao demonstrar que a atividade catalítica
na parede das tubeiras pode influenciar as características do escoamento à saída da
tubeira, um aspeto que até ao momento não tinha sido explorado na literatura.

• A análise de quatro configurações da tubeira do PWT SCIROCCO, com diferentes
razões de expansão, demonstrou que a consideração de condições de parede total-
mente catalítica provoca alterações significativas nas propriedades do escoamento
em comparação com condições não catalíticas. Observou-se que, para todas as va-
riáveis analisadas, exceto para a temperatura vibro-eletrónica que se congela no
interior da tubeira, a diferença entre os resultados nas condições catalíticas e não
catalíticas aumenta com a razão de expansão. Em particular, duplicar a razão de
expansão provoca um aumento de 21% na diferença entre uma parede não catalítica
e uma parede totalmente catalítica no número de Mach e de 25% na temperatura
trans-rotacional e na pressão estática.

• Tomando a pressão estática como variável de referência verificou-se que, para uma
tubeira com razão de expansão de 145, a diferença de pressão entre as condições não
catalítica e totalmente catalítica é de 4,3%. Neste caso, pode assumir-se a simplifi-
cação de que a parede é não catalítica sem que ocorram alterações significativas nas
propriedades do escoamento. Contudo, para uma tubeira com razão de expansão
de 236, sob as mesmas condições, a diferença de pressão entre as paredes não ca-
talítica e totalmente catalítica ascende a 5,6%. Neste caso, a diferença ultrapassa o
valor de erro de inferência de 5% considerado. Assim, torna-se necessário modelar
a atividade catalítica da parede para garantir uma previsão adequada das proprie-
dades do escoamento à saída da tubeira e na câmara de teste em tubeiras com razões
de expansão superiores a 186.

• Os resultados deste trabalho são particularmente relevantes para a realização de si-
mulações numéricas e ensaios experimentais em túneis de vento hipersónicos de
elevada entalpia, visando a caracterização do escoamento em torno de veículos es-
paciais. Tomando a pressão como variável de referência, foi possível estabelecer
a inovadora conclusão de que, para tubeiras com razões de expansão superiores a
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186 e número de Mach superior a 8,6, torna-se necessário incluir a modelação da
atividade catalítica da parede para obter simulações fiáveis.

7.2 Escoamento hipersónico MAD no PWT SCIROCCO

Dada a importância crítica dos PWT na investigação do escoamento hipersónico, parti-
cularmente no desenvolvimento e qualificação de sistemas de proteção térmica para ve-
ículos espaciais, o presente estudo investigou as vantagens e desvantagens da utilização
de tubeiras de perfil contornado concebidas para o PWT SCIROCCO, como alternativas à
tubeira cónica convencional.
Foram concebidas duas tubeiras contornadas, utilizando a aproximação parabólica do
método das características e as mesmas foram investigadas em paralelo com a tubeira có-
nica de 10◦ de ângulo de expansão. As três tubeiras partilhamamesma seção convergente,
diâmetro de garganta e diâmetro de saída. A primeira tubeira contornada (Nozzle 11-9)
apresenta um ângulo de inflexão de 11◦ e um ângulo de saída de 9◦. A segunda (Nozzle 20-
-7) possui um ângulo de inflexão de 20◦ e um ângulo de saída de 7◦. As simulações fo-
ram realizadas utilizando uma condição de estagnação de elevada entalpia específica de
23,8 MJ/kg à entrada da tubeira. Foram identificados os seguintes benefícios da utiliza-
ção de tubeiras contornadas como alternativas à tubeira cónica:

1. Diâmetro efetivo de saída maior, com aumentos de 0,2% para o Nozzle 11-9 e 2,1%
para o Nozzle 20-7, permitindo ensaios de modelos de maiores dimensões.

2. Número de Mach à saída superior, com aumentos de 4% para o Nozzle 11-9 e 19%
para o Nozzle 20-7.

3. Menor angularidade do escoamento, com as tubeiras contornadas a reduzirem a
angularidade média do escoamento central na saída em 9% (Nozzle 11-9) e 33%
(Nozzle 20-7).

4. Redução das perdas de entalpia específica e da geração de entropia específica, com
aumentos na entalpia específica de 2,6% (Nozzle 11-9) e 3,7% (Nozzle 20-7) e redu-
ções na entropia específica de 8,7% e 18,4%, respetivamente.

5. Regiãode interaçãoMADmaior, comaumentos de 21% (Nozzle 11-9) e 66% (Nozzle 20-
-7) para Bmax = 0,8 T e de 35% e 77% para Bmax = 1,5 T, respetivamente.

Apesar destas vantagens, as tubeiras contornadas apresentaram um maior grau de não-
-equilíbrio vibracional, com o ponto de congelamento vibracional a ocorrer mais a mon-
tante. À saída, o grau de não equilíbrio térmico aumenta em 17% para o Nozzle 11-9 e em
86% para o Nozzle 20-7, em comparação com a tubeira cónica (Nozzle D).
Reproduzir condições hipersónicas nos túneis de vento é mais difícil, senão impossível,
em comparação com outras condições de voo. De facto, é muito complicado reproduzir
simultaneamente a entalpia, a velocidade hipersónica, a composição química dos gases
e as dimensões do modelo, que são os principais fatores que caracterizam o escoamento.
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Consequentemente, torna-se necessária uma escolha entre túneis de vento concebidos
para a simulação aerodinâmica e aqueles concebidos para a simulação térmica [84].
Dependendo dos objetivos dos ensaios no túnel de vento de plasma, a compreensão da
influência do não-equilíbrio vibracional é essencial para determinar se uma tubeira con-
tornada é a opção mais adequada, tendo em conta as vantagens anteriormente mencio-
nadas. Quando o objetivo é realizar experiências de controlo do escoamento por MAD, a
tubeira contornada constitui a escolha ótima. Para a mesma razão de expansão, facilita
interações MADmais intensas sem aumentar o consumo de potência da fonte MAD. Para
Bmax = 0,8 T, isso traduz-se numa ampliação da região de interação MAD de 21% para o
Nozzle 11-9 e 66% para o Nozzle 20-7.
A presente tese fornece uma compreensão aprofundada sobre como a utilização de uma
tubeira contornada influencia os efeitos de não-equilíbrio e consequentemente as previ-
sões do fluxo de calor nos ensaios em túneis de vento de plasma. Estas previsões são
cruciais para a certificação de veículos hipersónicos e dos respetivos sistemas de prote-
ção térmica. Verificou-se que a tubeira contornada induz efeitos de não-equilíbrio mais
pronunciados em comparação com a tubeira cónica de razão de expansão equivalente. De
acordo com os resultados das investigações realizadas por Teixeira e Páscoa [11], o não-
-equilíbrio termoquímico no interior da tubeira resulta em estimativas de pressão e fluxos
de calor cerca de 40% inferiores aos valores reais em condições de equilíbrio. Consequen-
temente, o uso da tubeira contornada exigirá fatores de segurança mais elevados durante
as fases de projeto dos veículos espaciais, particularmente no que respeita ao desempenho
aerodinâmico e à seleção do sistema de proteção térmica adequado, em comparação com
a tubeira cónica.
Conclui-se que a tubeira contornada é mais adequada para ensaios MAD do que a tubeira
cónica, pois potencializa os efeitosMAD sem aumentar o consumo de energia. Assim, uti-
lizando o mesmo PWT, propomos a utilização de diferentes tubeiras conforme o objetivo:
tubeira cónica para análise aerodinâmica e tubeira contornada para análises MAD.

7.3 Sistemas de proteção térmica MAD

Com o objetivo de investigar a influência da atividade catalítica da superfície no controlo
do escoamento hipersónico porMAD, emparticular no sistema de proteção térmicaMAD,
estudou-se o escoamento deplasma fracamente ionizado emnão-equilíbrio termoquímico
em torno de uma cápsula de reentrada equipada com uma bobina no seu interior, sob
diferentes condições de número de Mach e para diferentes tipos de superfície. Foram
obtidos resultados relevantes, que são a seguir apresentados:

• A atividade catalítica na superfície da cápsula de reentrada afeta a distribuição dos
eletrões no escoamento, particularmente na camada de choque.

• O parâmetro de interação magnética (QMAD) apresenta valores superiores para a
superfície totalmente catalítica nas diferentes condições de número de Mach consi-
deradas.
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• Para a condição de número deMachmais baixo (11,3), o sistema de proteção térmica
MAD revelou-se ineficaz, registando-se um aumento do fluxo de calor máximo de
13% para a superfície não catalítica e de 20% para a superfície totalmente catalítica.

• Não foram observadas alterações no fluxo de calormédio nemna taxa total de trans-
ferência de calor na superfície da cápsula com a aplicação do campomagnético para
a condição de número de Mach mais baixo.

• Para o número de Mach mais elevado (17,1) verificou-se uma melhoria notável no
desempenho do escudo térmico MAD, com diminuição nos fluxos de calor máximo
e médio e na taxa de transferência de calor na parede.

• Observou-se uma redução do fluxo de calor máximo de 39% e 48% para as superfí-
cies não catalítica e totalmente catalítica, respetivamente, e uma redução na trans-
ferência total de calor na superfície de 38% e 49%, respetivamente.

• A superfície totalmente catalítica potencia o desempenho do escudo térmico MAD,
reduzindo o fluxo de calor máximo, o fluxo de calor médio e a taxa total de transfe-
rência de calor em mais de 10% em comparação com a superfície não catalítica.

Os resultados dopresente estudonumérico constituemumavanço significativo e ummarco
na investigação do controlo do escoamento hipersónico por MAD, pois revelam a relação
entre a atividade catalítica e o controlo magnetoaerodinâmico do escoamento, bem como
o impacto do número de Mach no desempenho e na eficácia do escudo térmico MAD.

7.4 Trabalhos futuros

Nopresente estudo, foi empregue omodelo convencional de relaxação vibracional (Landau–
Teller/Millikan–White, com correção de Park) de forma uniforme tanto no escoamento
de expansão dentro das tubeiras comonas regiões de compressão na câmara de teste. Esta
abordagem pode conduzir a uma estimativa conservadora da excitação vibracional em es-
coamentos em expansão e poderá subestimar as taxas de relaxação vibracional na tubeira,
levando consequentemente a uma estimativa mais elevada da temperatura vibracional à
saída da tubeira. Contudo, esta sobrestimativa não se traduziu em imprecisões nas pro-
priedades termoquímicas do escoamento, uma vez que a região de expansão é dominada
por reações de recombinação (na direção inversa da dissociação), as quais são controla-
das pela temperatura trans-rotacional. Mais importante ainda, dado que o não-equilíbrio
térmico é aqui assumido segundo omodelo de duas temperaturas (2-T) de Park, a energia
vibracional é definida por um único modo e a troca de energia entre modos vibracionais
das moléculas (que é a principal responsável por uma relaxação mais rápida em direção
ao equilíbrio em escoamentos de expansão, comparativamente aos escoamentos de com-
pressão) é nula.
A validação da densidade numérica de eletrões e da temperatura trans-rotacional à sa-
ída da tubeira confirma que, para o presente estudo e para as condições de escoamento
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consideradas, a nossa abordagem de modelação utilizando o modelo 2-T e o modelo con-
vencional para a relaxação vibracional fornece resultados válidos e quantitativamente re-
levantes, especialmente para análises comparativas e paramétricas.

Os trabalhos futuros poderão incorporar modelos de relaxação específicos para cada re-
gião do escoamento, aplicando a abordagem convencional nas zonas de choque/compres-
são e umoutromodelo empírico com relaxaçãomais acelerada nas regiões de expansão, de
forma a aumentar a precisão das previsões de não-equilíbrio termoquímico numa gama
mais alargada de estruturas e condições de escoamento, diferentes das testadas no âm-
bito desta tese. Não obstante, os resultados presentes fornecem uma base sólida para a
comparação e validação de tais abordagens avançadas de modelação.

No âmbito desta tese as simulações computacionais do escoamento em torno da cápsula
de reentrada foram realizadas considerando o escoamento de plasma totalmente desen-
volvido até atingir o regime estacionário, correspondente ao pior cenário expectável, onde
as cargas aerotermodinâmicas sobre o veículo são máximas. Esta abordagem é plena-
mente aceitável para a indústria aeroespacial, onde a segurança constitui um fator essen-
cial, pois permitiu-nos obter estimativasmais conservadoras dos fluxos de calor à superfí-
cie do veículo e da eficácia do sistema de proteção térmicaMAD.No entanto, estes resulta-
dos tambémabrem espaço para trabalhos futuros que poderão introduzir uma abordagem
transiente do escoamento. Tal abordagem trará uma compreensão mais aprofundada e
realista da evolução temporal das cargas aerotermodinâmicas e do desempenho do sis-
tema de proteção térmica MAD à medida que o veículo desce pela atmosfera, alterando
os parâmetros do escoamento, como a massa volúmica e o número de Mach durante a
simulação numérica.

Nesta tese, devido às tecnologias existentes ao nível do escoamento hipersónico MAD e
pelo facto de durante a reentrada atmosférica o plasma ser fracamente ionizado, consi-
derou-se a aproximação de número de Reynolds baixo, uma aproximação bastante rea-
lista que simplifica o processo de acoplamento CFD-MAD, evitando a complexidade das
equações de Maxwell convencionais. Cria-se também aqui uma possibilidade de trabalho
futuro, com a implementação das equações deMaxwell completas para o cálculo em esco-
amentos hipersónicosMAD a números de Reynoldsmagnéticos elevados. A simulação do
escoamento hipersónicoMAD aReynoldsmagnéticos elevados poderá ser feita através da
investigação e desenvolvimento de métodos de ionização artificial, o que poderá acompa-
nhar a evolução do desenvolvimento de novos supercondutores de peso reduzido para a
indústria aeroespacial, algo que ainda não acontece, mas que pode vir a ser realidade nas
próximas décadas.

Com os resultados deste trabalho pretendeu-se lançar as bases para a análise e compre-
ensão do escoamento hipersónico magnetoaerodinâmico, sendo que o modelo atual en-
contra-se limitado a escoamentos hipersónicos com números de Mach inferiores a 20 e
altitudes de reentrada abaixo de aproximadamente 80 km. A altitudes mais elevadas ve-
rificam-se números de Mach superiores, nos quais os efeitos radiativos se tornam rele-
vantes para o estudo aerotermodinâmico. Neste sentido, um dos trabalhos futuros será a
ampliação do modelo numérico mediante a implementação de modelos que considerem
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não só os fluxos de calor convectivos mas também os fluxos radiativos, de forma a obter
previsões para condições a altitudes mais elevadas.
Com a simulação numérica a altitudes mais elevadas surge também a necessidade de con-
siderar os efeitos da rarefação do ar. Omodelo demeio contínuo utilizado nesta tese pode
começar a apresentar falhas a essas altitudes, pelo que é necessário estendê-lo para in-
corporar esses efeitos. A solução mais eficiente do ponto de vista computacional será a
implementação de ummodelo híbrido que permita, através da avaliação local do número
de Knudsen, identificar as zonas do escoamento que se encontram em regime de meio
contínuo e demeio rarefeito, aplicando as equações de CFD ou DSMC conforme o regime.
Adicionalmente, a partir das contribuições da presente tese, cuja ênfase recaiu principal-
mente nas interações aerotermodinâmicas, futuras investigações sobre os efeitos catalí-
ticos no desempenho dos sistemas de proteção térmica MAD poderão ser desenvolvidas.
Estas poderão beneficiar da exploração da integração do acoplamento fluido–térmico–
estrutural, com vista a proporcionar uma compreensão mais aprofundada do comporta-
mento termo-mecânico e eletromagnético acoplado em veículos hipersónicos.
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Apêndice B

Propriedades Termoquímicas das Espécies

Na Tabela B.1 encontram-se listadas a entalpia específica de formação a 298 K (h◦s) e a
temperatura vibracional característica (θvb,s) das espécies químicas.

Tabela B.1: Entalpia específica de formação e temperatura vibracional característica das espécies [118].

Espécie s h◦s (J kg−1) θvb,s (K)
N2 0 3371
O2 0 2256
NO 3,04× 106 2719
N 3,37× 107 —
O 1,56× 107 —

N2
+ 5,43× 107 3371

O2
+ 3,66× 107 2256

NO+ 3,28× 107 2719
N+ 1,34× 108 —
O+ 9,77× 107 —
e− — —

A Tabela B.2 mostra os três coeficientes AB,s, BB,s e CB,s utilizados para calcular a visco-
sidade de acordo com a fórmula de Blottner dada na Equação 3.16.

Tabela B.2: Coeficientes da equação de Blottner para a viscosidade [118].

Espécie s AB,s BB,s CB,s

N2 0,0268 0,318 -11,3
O2 0,0449 -0,0826 -9,2
NO 0,0436 -0,0336 -9,58
N 0,0116 0,603 -12,4
O 0,0203 0,429 -11,6

N2
+ 0,0268 0,318 -11,3

O2
+ 0,0449 -0,0826 -9,2

NO+ 0,302 -3,504 -3,74
N+ 0,0116 0,603 -12,4
O+ 0,0203 0,429 -11,6
e− 0 0 -12,0

A Tabela B.3 apresenta as constantes utilizadas no cálculo do coeficiente de difusão biná-
rio, Ds,r, representado na Equação 3.30, para cada par de espécies (s, r).
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Tabela B.3: Constantes do coeficiente de difusão das espécies [199].

Par de interação AD BD CD DD

(N2, N2) 0 0,0112 1,6182 -11,3091
(N2, O2) 0 0,0465 0,9271 -8,1137
(O2, O2) 0 0,0410 1,0023 -8,3597
(N, N2) 0 0,0195 1,4880 -10,3654
(N, O2) 0 0,0179 1,4848 -10,2810
(N, N) 0 0,0033 1,5572 -11,1616
(O, N2) 0 0,0140 1,5824 -10,8819
(O, O2) 0 0,0226 1,3700 -9,6631
(O, N) 0 -0,0048 1,9195 -11,9261
(O, O) 0 0,0034 1,5572 -11,1729
(NO, N2) 0 0,0291 1,2676 -9,6878
(NO, O2) 0 0,0438 0,9647 -8,2380
(NO, N) 0 0,0185 1,4882 -10,3301
(NO, O) 0 0,0179 1,4848 -10,3155
(NO, NO) 0 0,0364 1,1176 -8,9695
(NO+, N2) 0 0 1,9 -13,3343
(NO+, O2) 0 0 1,9001 -13,3677
(NO+, N) 0 0 1,8999 -13,1254
(NO+, O) 0 0 1,9 -13,1701
(NO+, NO) 0 0,0047 1,5552 -11,3713
(NO+, NO+) -0,1251 3,5135 -29,7280 74,1550
(e−, N2) -0,1147 2,8945 -23,0085 65,9815
(e−, O2) -0,0241 0,3464 0,1136 -1,3848
(e−, N) 0 0 1,5 -2,9987
(e−, O) 0,0581 -1,5975 15,4508 -40,7370
(e−, NO) 0,2202 -5,2261 42,0630 -106,0937
(e−, NO+) -0,1251 3,5134 -29,7272 79,2610
(e−, e−) -0,1251 3,5136 -29,7290 79,6126
(N+, N2) 0 0 1,9 -13,1144
(N+, O2) 0 0 1,9 -13,1357
(N+, N) 0 0,0033 1,5572 -11,1616
(N+, O) 0 0 1,9 -13,0028
(N+, NO) 0 0 1,8999 -13,1254
(N+, NO+) -0,1251 3,5135 -29,7285 74,3825
(N+, e−) -0,1251 3,5134 -29,7272 79,2611
(N+, N+) -0,1251 3,5134 -29,7274 74,5342
(O+, N2) 0 0 1,9 -13,1578
(O+, O2) 0 0 1,9 -13,1810
(O+, N) 0 0 1,9 -13,0028
(O+, O) 0 0,0034 1,5572 -11,1729
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(O+, NO) 0 0 1,9 -13,1701
(O+, NO+) -0,1251 3,5133 -29,7268 74,3330
(O+, e−) -0,1251 3,5134 -29,7274 79,2616
(O+, N+) -0,1251 3,5134 -29,7275 74,5023
(O+, O+) -0,1251 3,5134 -29,7277 74,4687
(N2

+, N2) 0 0 1,9 -13,3173
(N2

+, O2) 0 0 1,9 -13,3495
(N2

+, N) 0 0 1,9 -13,1144
(N2

+, O) 0 0 1,9 -13,1578
(N2

+, NO) 0 0 1,9 -13,3343
(N2

+, NO+) -0,1251 3,5134 -29,7279 74,1721
(N2

+, e−) -0,1251 3,5134 -29,7273 79,2613
(N2

+, N+) -0,1251 3,5135 -29,7288 74,3947
(N2

+, O+) -0,1251 3,5133 -29,7269 74,3453
(N2

+, N2
+) -0,1251 3,5135 -29,7282 74,1899

(O2
+, N2) 0 0 1,9 -13,3173

(O2
+, O2) 0 0 1,9 -13,3495

(O2
+, N) 0 0 1,9 -13,1144

(O2
+, O) 0 0 1,9 -13,1578

(O2
+, NO) 0 0 1,9 -13,3343

(O2
+, NO+) -0,1251 3,5134 -29,7279 74,1721

(O2
+, e−) -0,1251 3,5134 -29,7273 79,2613

(O2
+, N+) -0,1251 3,5135 -29,7288 74,3947

(O2
+, O+) -0,1251 3,5133 -29,7269 74,3453

(O2
+, N2

+) -0,1251 3,5135 -29,7282 74,1899
(O2

+, O2
+) -0,1251 3,5135 -29,7282 74,1899

205



206



Apêndice C

Dados Eletrónicos das Espécies

A Tabela C.1 fornece informações sobre o número de níveis eletrónicos a considerar para
as espécies que fazem parte mistura. Cada nível i está associado ao seu respetivo grau de
degenerescência (gi) e à temperatura característica (θel,i,s).

Tabela C.1: Dados eletrónicos das espécies [118].

Nível i gi θel,i

N2

Fundamental 1 0
1 3 7,223157 × 104

2 6 8,577863 × 104

3 6 8,605027 × 104

4 3 9,535119 × 104

5 1 9,805636 × 104

6 2 9,968268 × 104

7 2 1,048976 × 105

8 5 1,116490 × 105

9 1 1,225836 × 105

10 6 1,248857 × 105

11 6 1,282476 × 105

12 10 1,338061 × 105

13 6 1,404296 × 105

14 6 1,504959 × 105

O2

Fundamental 3 0
1 2 1,139156 × 104

2 1 1,898474 × 104

3 1 4,755974 × 104

4 6 4,991242 × 104

5 3 5,092269 × 104

6 3 7,189863 × 104

NO

Fundamental 4 0
1 8 5,467346 × 104

2 2 6,317140 × 104

3 4 6,599450 × 104

4 4 6,906121 × 104
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5 4 7,049998 × 104

6 4 7,491055 × 104

7 2 7,628875 × 104

8 4 8,676189 × 104

9 2 8,714431 × 104

10 4 8,886077 × 104

11 4 8,981756 × 104

12 2 8,988446 × 104

13 2 9,042702 × 104

14 2 9,064284 × 104

15 4 9,111763 × 104

N

Fundamental 4 0
1 10 2,766470 × 104

2 6 4,149309 × 104

O

Fundamental 9 0
1 5 2,283029 × 104

2 1 4,861993 × 104

N2
+

Fundamental 2 0
1 4 1,318997 × 104

2 2 3,663323 × 104

3 4 3,668876 × 104

4 8 5,985305 × 104

5 6 5,985305 × 104

6 4 7,598992 × 104

7 4 7,625509 × 104

8 4 8,201019 × 104

9 4 8,416835 × 104

10 8 8,632651 × 104

11 8 8,920406 × 104

12 4 9,208161 × 104

13 4 9,222549 × 104

14 2 9,293768 × 104

15 2 9,639794 × 104

16 4 1,035918 × 105

O2
+

Fundamental 4 0
1 8 4,735441 × 104

2 4 5,837399 × 104

3 6 5,841427 × 104
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4 4 6,229897 × 104

5 2 6,733468 × 104

6 4 7,121937 × 104

7 4 7,654284 × 104

8 4 8,819692 × 104

9 4 8,891631 × 104

10 8 9,423978 × 104

11 4 9,495916 × 104

12 2 9,592027 × 104

13 2 9,985100 × 104

14 4 1,035918 × 105

NO+

Fundamental 1 0
1 3 7,508968 × 104

2 6 8,525462 × 104

3 6 8,903576 × 104

4 3 9,746983 × 104

5 1 1,000553 × 105

6 2 1,028034 × 105

7 2 1,057139 × 105

N+

Fundamental 1 0
1 3 7,006835 × 101

2 5 1,881918 × 102

3 5 2,203657 × 104

4 1 4,703183 × 104

5 5 6,731252 × 104

6 15 1,327191 × 105

O+

Fundamental 4 0
1 10 3,858335 × 104

2 6 5,822349 × 104
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